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RESUMEN

Desde algunos afios en basqueda de la aplicacion de materiales ligeros y resistentes se inicio
con la transicion del uso de aleaciones de grado aeroespacial a materiales compuestos para
diferentes componentes de las aeronaves comerciales. Esta medida, a su vez trajo consigo
nuevos retos, uno de ellos fue conocer el comportamiento del material compuesto cuando
este es sometido a una fuerza de impacto, ya que con el tiempo se ha visto la diferencia
estructural que se tiene entre ambos materiales.

Unos de los factores que puede generar pequefias grietas en el material durante el vuelo son
los impactos, los cuales normalmente son por aves, granizo o drones, estos suceden en la
mayoria de los casos a una baja altitud durante el momento del despegue y aterrizaje; en base
a trabajos pasados se sabe que las secciones del avién que cominmente reciben estos dafios
son: la nariz, las alas, la cola y el fuselaje.

Esta investigacion desarrolla los procesos de manufactura manual con curado por vacio,
mediante los cuales se obtuvieron probetas de material compuesto de fibra de carbono
bidireccional 3K y resina epdxica. Enfocados a las estructuras que normalmente reciben
impactos, se decidié también manufacturar dos tipos de perfiles alares de aviones
comerciales, estos fueron: SC(2)-0714 y GOE777-IL.

Ademas de la manufactura de probetas y perfiles, se seleccionaron las normativas ASTM
D7136 para pruebas de impacto por gravedad en materiales compuestos, y la ASTM D3039
para pruebas de tensidén en materiales compuestos, estas normativas se seleccionaron para la
realizacion de sus respectivas pruebas mecanicas, con lo que se podra obtener los modos de
falla de las probetas y perfiles. La validacion de resultados se llevé a cabo mediante una
comparacion de resultados tedricos y practicos con ayuda de software de ingenieria tales
como SolidWorks y ANSYS, y el software de probabilidad Minitab.
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ABSTRACT

For some years, the search for the application of light and resistant materials began with the
transition from the use of aerospace-grade alloys to composite materials for different
components of commercial aircraft. This measure, in turn, brought with it new challenges,
one of them was to know the behavior of the composite material when it is subjected to an
impact force since over time the structural difference between the two materials has been
seen.

One of the factors that can generate small cracks in the material during a flight are impacts,
which are usually by birds, hail or, drones, these occur in most cases at a low altitude during
takeoff and landing; Based on past work, it is known that the sections of the aircraft that
receive these damages are: the nose, the wings, the tail and, the fuselage.

This research develops manual manufacturing processes with vacuum curing, through which
specimens of 3K bidirectional carbon fiber composite material and epoxy resin were
obtained. Focusing on the structures that received these impacts, it was also decided to
manufacture two types of wing profiles for commercial aircraft, they were: SC (2) -0714 and
GOET777-IL.

In addition to the manufacture of specimens and profiles, the ASTM D7136 standards were
selected for gravity impact tests on composite materials, and ASTM D3039 for stress tests
on composite materials, these standards were selected for the performance of their respective
mechanical tests, with which it will be possible to obtain the failure modes of the specimens
and profiles. Results validation was carried out by comparing theoretical and practical results
with the help of SolidWorks and ANSYS engineering software, and Minitab probability

software.
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1.1. INTRODUCCION

Actualmente los materiales compuestos son utilizados mayormente en &reas como
automovilismo, ciencia espacial, industria médica y deportiva. Aunque los compuestos
tienen varios afos en el mercado, este tipo de materiales ain necesita mayor investigacion
para tener una mejor compresion sobre ellos; cada tipo de compuesto tiene diversas variables
como: la fibra y resina a usar, método de manufactura, tipo de laminado, orientacion, etc.,
estas variables resultan en diversos tipos de comportamiento dependiendo de la combinacion
que se tenga. A lo largo de los afos se ha ido enriqueciendo la lista de materiales utilizados
por el hombre debido a las innovaciones y desarrollos cientificos que se tienen con el fin de

satisfacer las necesidades de la humanidad.

Desde hace algunos afios la industria aeronautica con la finalidad de optimizar costos, ha
optado por la busqueda en reduccion de peso, siempre salvaguardando la resistencia
estructural de los componentes de las aeronaves. Por lo que se comenzaron a sustituir los
materiales tradicionales con otros alternativos, como lo son los materiales compuestos; los
cuales se pueden encontrar en diferentes secciones de las aeronaves como: alas, puertas de
tren de aterrizaje, fuselaje, entre otros.

Actualmente el uso de materiales compuestos en el sector aeroespacial ha impulsado el
desarrollo de investigaciones respecto a las propiedades de estos materiales. Ya que aln es
necesaria mayor informacion sobre ellos, para determinar su comportamiento a diversas

situaciones de carga que se pueden presentar.

1.2. PROBLEMATICA

Entre las diversas situaciones de carga que se pueden presentar a las cuales podrian estar
sujetos los materiales de los componentes aeroespaciales, se encuentran las que debido a
condiciones ambientales pueden impactar los componentes estructurales en pleno vuelo
como lo son: el impacto por granizo, aves, drones y humedad. Logrando producir dafos
estructurales que pueden derivar en el fallo de la aeronave e incluso en accidentes con

pérdidas catastréficas.
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1.3. JUSTIFICACION

Debido a la transicion de aleaciones de aluminio a materiales compuestos, se han cubierto
varias necesidades actuales de la industria aerondutica referente a caracteristicas en los
materiales para una mejora de las estructuras, este cambio ha sido una solucién a las nuevas
necesidades que demanda la industria aeroespacial, pero ha traido consigo problematicas y
comportamientos distintos a los que se presentan en las aleaciones de grado aeroespacial. Por
lo que entender el comportamiento de estos materiales a las diversas cargas que pueden estar
sometidos generard mayor conocimiento para tener estructuras mas seguras, evitando

potenciales pérdidas tanto econémicas como de vidas humanas.

El comprender el comportamiento de la generacion y propagacion de grietas en materiales
compuestos que se pueden llegar a presentar tras recibir un impacto producto de la aplicacion
de una energia externa en un componente estructural como el ala de un avion, nos ayudaré a
entender y disefiar estructuras que soporten este tipo de fendmenos de impacto, y la

oportunidad de tener un mayor rango de maniobra para los pilotos.

1.4. HIPOTESIS

El impacto en baja energia por granizo en el perfil alar de una aeronave comercial de material
compuesto con fibras orientadas de manera estandar a [0°, £45°, 90°] generara el crecimiento

de grieta por medio de los modos de falla de fractura: I, 11 o Il1.

1.5. OBJETIVO GENERAL

El objetivo de esta investigacion es obtener los modos de falla por fractura: I, I1 o 11l en un
perfil alar que es impactado con baja energia, y esta conformado por un material compuesto
de fibra de carbono bidireccional y resina epdxica. Mediante la caracterizacién bajo las
normativas ASTM D3039 y D7136 (esfuerzos de tension e impacto), para determinar si se

puede presentar una falla por fractura tras el impacto.
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1.5.1. Objetivos especificos

Esta investigacion recopilara los datos numéricos, experimentales y diversas metodologias

para la realizacion de pruebas de tension e impacto en probetas de fibra de carbono, y para

lograrlo se desarrollan los siguientes objetivos especificos:

1. Fabricacion y experimentacion de probetas y perfiles alares de fibra de carbono y resina
epoxica bajo las normativas ASTM D3039 y D7136.

2. Anadlisis e interpretacion de resultados experimentales.

3. Comparacion de resultados con investigaciones similares con aplicacion en fibra de
vidrio.

4. Andlisis estadistico de resultados.

Para lograr estos objetivos se desarrollé un diagrama de flujo, el cual se presenta en la figura

1.1, la cual se describe a profundidad en el capitulo 4.
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CAPITULO 2
ESTADO DEL
ARTE
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Uno de los primeros materiales descubiertos por el hombre fue la piedra, con la cual
fabricaban herramientas, lanzas, etc., conforme el estilo de vida fue evolucionando, se fueron
descubriendo nuevos materiales que satisficieran las necesidades de la vida cotidiana, como
se sigue haciendo en la actualidad. Gracias a esta busqueda se han desarrollado los materiales

compuestos y diversas aleaciones.

2.1. HISTORIA DE LOS MATERIALES

La prehistoria de la humanidad se clasificé por el material mas adecuado para la fabricacion-
de armas y herramientas, que establecia la civilizacion dominante. Cronoldgicamente se
inicia en la Edad de Piedra, seguida por la Edad del Bronce en el cuarto milenio A.C., y
continta por la Edad del Hierro, en el siglo XII A.C.; desde entonces, y hasta el inicio del
siglo XX, los materiales metalicos eran los Unicos contemplados para las aplicaciones de
ingenieria, exceptuando a los materiales para edificacion y construccion [1]. Los polimeros
fueron descubiertos y perfeccionados durante la primera mitad del siglo XX, y aunque su
producto industrial, los «plasticos», no tienen altas propiedades, poseen la singularidad de
permitir la fabricacidn de piezas de geometria compleja a muy bajo coste, que explica el alto

consumo actual que se hace de este tipo de materiales [1].

A continuacidn, se desarrolla una linea del tiempo que muestra algunos de los avances mas

relevantes relacionados a al campo de los materiales a través de la historia.

3,000 a. C. Se comienza a utilizar la arcilla, madera, piedra, entre otros materiales
tradicionales [2][3].

1,500 a. C. Inicia el periodo de la metalurgia con los descubrimientos del cobre, el bronce y
algunas aleaciones [2].

100 d. C. Los sirios descubren y comienzan a fabricar vidrio transparente [3].

1678. Hooke establece la teoria de la elasticidad [3].

1791. Es descubierto el titanio por William Gregor [4].
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1852. Werder construye la primera maquina universal para ensayos de traccion y compresion
en materiales [3].

1929. Bayer fabrica la primera resina poliéster [3].

1930. Se inicia con la fabricacion a gran escala de la fibra de vidrio [3].

1950. Se desarrollan métodos de fabricacion como la pultrusion y moldeado en bolsas de
vacio [4].

1961. Se patenta la primera fibra de carbono [4].

1980. Comienza la investigacion y uso del Kevlar [4].

2000. Inicia la manufactura de alas y fuselaje para el Boeing 787 Dreamliner utilizando
materiales compuestos [4].

2.2. CLASIFICACION DE LOS MATERIALES

Clasificamos los materiales en varios grupos principales: metales, cerdmicos, polimeros,
semicoductores y materiales compuestos (tabla 2-1) [5]. EI comportamiento de los materiales
en cada uno de estos grupos queda definido por su estructura[5]. La estructura electronica de
un atomo determina la naturaleza de los enlaces atomicos, la cual ayuda a fijar las

propiedades mecanicas y fisicas de un material dado. [5].

Tabla 2-1. Ejemplos, aplicaciones y propiedades representativas de los distintos grupos de materiales [5].

MATERIAL APLICACIONES PROPIEDADES
Metales
L Alta conductividad eléctrica,
Cobre Alambre conductor eléctrico

buena formabilidad
Moldeable, maquinable, absorbe,

Hierro fundido gris Bloques para motor de automoévil . .
vibraciones
Endurecidas de manera
Aleacion de aceros Llaves significativa mediante
tratamientos térmicos
Ceramicos
Si0,-Na,0-CaO Vidrio para ventana Opticamente (til, aislante térmico

Aislantes térmicos, se funden a
alta temperatura, relativamente
inertes ante metal fundido

Refractarios para contener metal

Al,03, MgO, SiO; fundido
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Titanato de bario

Transductores para equipo de audio

Convierten sonido en electricidad
(comportamiento piezoeléctrico)

Polimeros
Facilmente conformable en
Polietileno Empacado de alimentos delgadas peliculas flexibles e
impermeables

L. o Eléctricamente aislante

Epdxicos Encapsulado de circuitos integrados . y
resistente a la humedad

- Adhesivos para unir capas de .

Fendlicos P P Fuertes, resistentes a la humedad

madera laminada

Semiconductores

Silicio Transistores y circuitos integrados Comportamiento eléctrico Unico
GaAs Sistemas de fibras Opticas Convierte sefiales eléctricas en luz
Compuestos

Grafito en matriz epoxica

Componentes para aeronaves

Relacion elevada resistencia-peso

Carburo de tungsteno-cobalto

Herramientas de corte de carburo
para maquinado

Alta dureza, y de una buena
resistencia al impacto

Acero recubierto de titanio

Recipientes para reactores

Tiene el bajo costo y la alta

resistencia del acero, con la

resistencia a la corrosién del
titanio

De los cinco grupos de materiales mencionados anteriormente, los Materiales compuestos
se forman a partir de dos o mas materiales, produciendo propiedades que no se encuentran
en ninguno de los materiales por separado [5]. Algunos ejemplos son la madera
contrachapada, el concreto y la fibra de vidrio. Con los materiales compuestos se pueden

producir materiales ligeros, fuertes, ductiles y resistentes a altas temperaturas [5].

La figura 2.1 muestra la resistencia de algunos ejemplos de los materiales que componen los

5 grupos antes mencionados.

Universidad Autonoma de Baja California
Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias



300,000
( Metales
R,
r Aleaciones de
| cobaito
{~ Acero de alta
Compuestos resistencia
i~ Carbono-matriz
L epexica
200,000 [~ Aceros aleados
Z_'. {- Kevlar-matriz I~ Aleacién Cu-Be
5 epoxica |- Aleacién de niquel
2 [~ Boro-matriz Aleaci6n de titanio
£ Cerfmicos | de polimida
z
& SiC
100,000 [~ . - Carbono-matriz) | Laton Cu-Zn
™ SisNy de polimida
- Aleaci6n de
aluminic
Polfmeros 260, I Vidrio-matriz | [ Aleacién de Zinc
E g - ALO; de poliéster
,F Nylon !
Polietileno | Plomo

Figura 2.1. Resistencia representativa de diversos materiales a la tension [5].

2.3. HISTORIA DE LOS MATERIALES COMPUESTOS

Los avances tecnologicos a lo largo de la historia han sido posibles gracias al descubrimiento
de nuevos materiales y métodos de manufactura [6]. Actualmente se tiene la necesidad de
materiales ligeros que soporten grandes cargas, pero sin ser lo demasiado rigidos como para
que fallen [6]. En este Gltimo siglo una de las respuestas a estos problemas han sido los
materiales compuestos.

Los materiales compuestos tienen varios afios de uso, se desconoce su Comienzo preciso,
pero toda la historia registrada contiene referencias a algun tipo de material compuesto [7].
Uno de los usos mas antiguos de los MC que se conoce es la aplicacion de laminas de madera
para la fabricacion de madera contrachapada realizado por los mesopotamicos en el afio 3,400
a.C. [6].

Los primeros materiales compuestos generados por el hombre eran fibras de vidrio
combinadas con matrices fenolicas y poliésteres para aplicaciones eléctricas y embarcaciones
[8]. Para 1910, se fabricaban mediante el método por contacto a mano un namero elevado de
estructuras, donde los requerimientos mecanicos no eran elevados, pero habia problemas de
geometria, no obstante mostraban cosas positivas como un menor peso o el aislamiento
eléctrico y por lo tanto, éste tipo de materiales comenzaba a ser una alternativa frente a los
tradicionales como: acero, hormigon, aluminio y madera [8].

10
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Posterior al uso de estos materiales por los egipcios, comenzaron a ser utilizados por
diferentes culturas a lo largo de los afios hasta la actualidad, donde, en cada periodo de tiempo
se realizaban mejoras y se hacian nuevos descubrimientos [8].

Estos son algunos de los afios més significativos en el campo del desarrollo de materiales

compuestos:

1200: Los mongoles inventan los primeros arcos de material compuesto con una combinacion
de madera, bambu, hueso, tendones de ganado y seda, todo esto unido con resina de pino
natural [4].

1935: Owens Corning lanzo la industria del polimero de refuerzo de fibra, introduciendo a
su vez la fibra de vidrio [4].

1936: Se patentaron las resinas de poliéster insaturadas [4].

1940: La Segunda Guerra Mundial provoca que la industria del FRP migre de la investigacion
a la produccion real [4].

1940: Se descubre que los compuestos de fibra de vidrio son transparentes a las frecuencias
de radio y se adaptan para domos de radares y otros equipos electronicos [4].

1950: Se desarrollan métodos de fabricacion como la pultrusién, moldeado de bolsas de vacio
y bobinado de filamentos a gran escala [4].

1960: El bobinado de filamentos se convierte en la base de motores cohetes a gran escala que
impulsaron la exploracion del espacio desde la década de los 60°s [4].

1961: Se patenta la primera fibra de carbono, pero pasan varios afios hasta que se
comercialice [4].

Al final de los 1970°s las aplicaciones de materiales compuestos se fueron expandiendo a
mercados tales como la industria aeroespacial, maritima, automotriz, articulos deportivos e
instrumentos biomédicos [9].

1980: Comienza la investigacion y uso de Kevlar [4].

2000: Los compuestos entran al mercado de la transmision eléctrica [4].

2000: Inicia la implementacion de materiales compuestos en los Boeing 787 Dreamliner para

aplicaciones rigidas y de alta resistencia como parte de las alas y fuselaje [4].
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2.4. EVOLUCION DE LOS MATERIALES COMPUESTOS
EN LA INDUSTRIA AERONAUTICA

Desde los inicios de la aviacion en el afio de 1891 aproximadamente con el primer planeador
disefiado y fabricado por Otto Lilienthal [10], se han utilizado varios materiales diferentes
como parte del fuselaje de las aeronaves. Este primer planeador llamado Derwitzer [10] fue

construido a base de madera y tela, como lo muestra la figura 2.2.

Figura 2.2. Otto Lilienthal con su planeador Derwitzer [10].

Posteriormente los hermanos Wright en 1903 [10] agregaron cables de acero y un bloque de
motor de aluminio para su planeador, lo que agregé un material mas a los utilizados
anteriormente. Desde aquel afio se han sumado a la lista diferentes aleaciones, materiales y
métodos de manufactura que hacen que las estructuras de las aeronaves sean mas seguras y
ligeras [10].

En 1915 Hugo Junkers construyo el primer aeroplano fabricado completamente de metal que
contaba con estructura tubular cubierto de hojas corrugadas de hierro [11].

En 1925 Henry Ford comenz6 con el uso del aluminio como piel de aeronaves con fuselaje
tipo semi monocoque y permanecio como el material primario en la aviacion hasta hace unos
afios [11].
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Posteriormente los ingenieros comenzaron a buscar materiales ademas del acero y aluminio,
y fue asi como se agrego el titanio, un material con buena resistencia a la corrosion, fatiga y
altas temperaturas, y en 1950 se comenz0 a tener en el aire aviones con partes fabricadas con
titanio como las orillas de las alas [11].

Para 1970 la fibra de vidrio reforzada con un polimero fue el primer material compuesto
ligero utilizado en la aviacion [11].

Actualmente los compuestos de fibra de carbono se han vuelto bastante comunes en la
aviacion utilizando métodos de manufactura avanzados que posibilitan la manufactura de

partes complejas [12].

La figura 2.3 muestra un breve resumen de la evolucion que han tenido los materiales
compuestos en su aplicacion a la industria aeronautica, mas especificamente, los aviones

comerciales.
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Figura 2.3. Evolucién de los materiales compuestos en la industria aeronautica [13].

La seleccidon de materiales en aeronaves es un proceso muy importante, donde histéricamente
las consideraciones mas importantes son las mecanicas; algunos de los criterios de seleccion
de materiales con mayor importancia son:

» Eficiencia a resistencia estatica, fatiga, resistencia a la fractura, crecimiento de

grietas, corrosion y fragilidad y estabilidad ambiental [14].
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La evaluacion inicial de algunos de los materiales es una comparacion de su eficiencia a la
resistencia estatica [14]. EI comportamiento del material bajo condiciones de carga ciclicas
se puede evaluar de la siguiente manera:

» Condiciones requeridas para el inicio de una grieta y las condiciones requeridas para

propagar la grieta [14].

Otros criterios importantes son los asociados a la produccién de materias primas en las
formas requeridas y la fabricacion del producto final a un buen precio, este criterio evalla la

disponibilidad y producibilidad, costo de los materiales y caracteristicas de fabricacion [14].

2.5. TOLERANCIA AL DANO EN LOS MATERIALES

Segun lo definido por la FAA [15] en su Circular Consultiva 25.571-1D para aeronaves de
transporte, la tolerancia al dafio se define como: “El atributo de la estructura que le permite
retener su resistencia estructural requerida durante un periodo de uso después de que la
estructura haya sostenido un determinado nivel de fatiga, corrosion o dafio de fuente
accidental o discreto”. Es la capacidad de una estructura de aeronave para soportar dafios, sin
fallas catastroficas, hasta el momento en que el componente pueda repararse o reemplazarse
[16].

El armazén de material compuesto del fuselaje estara disefiado de modo que, para cualquier
tipo y nivel especificos de dafio a prueba de fallas, sostendra las cargas prescritas para las
condiciones especificadas en FAR 25 [15].

Para el armazén de material compuesto del fuselaje, se deben considerar los siguientes tipos
de dafios al establecer una politica realista a prueba de fallas [15]:

» Cualquier miembro individual en la subestructura completamente cortado. Para
propositos a prueba de fallas, un solo miembro es cualquier miembro estructural
redundante o parte de cualquier miembro donde se puede demostrar que la parte
restante tiene una alta probabilidad de permanecer intacta en el caso de la falla
asumida. Debe demostrarse que el dafio al miembro cortado asumido debe ser

facilmente detectable por metodos de inspeccion normales [15].
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» Una delaminacion entre cualquiera de los dos miembros compuestos curados por
separado que estan unidos de forma adhesiva. Se debe definir el alcance de la
delaminacion y la efectividad de las barreras de delaminacion [15].

» Delaminacion entre capas individuales en el plano medio de las superficies de la piel
y las redes de corte o entre la piel y el nicleo de la construccion de sandwich. Se debe
especificar el alcance de la delaminacion y la efectividad de las barreras de
delaminacion [15].

» En cualquier ubicacion en las superficies externas, un corte razonablemente largo a
través de la superficie y cualquier miembro integral o unido a la superficie [15].

» En un corte, un corte a través de la piel o la red extendida desde el borde del corte
hasta una barrera de dafio efectiva [15].

» Todas las juntas mecanicas a prueba de fallas y los empalmes de la piel deben estar
disefiados para tener una capacidad de retardo de corte suficiente para distribuir las
cargas desde la seccion fallida [15].

» Para areas locales de la estructura que no cumplan con ninguno de los criterios de
dafo anteriores, se debe demostrar mediante pruebas que la extension maxima del
dafio que es probable que se pierda por una técnica de inspeccion en servicio
especificada no debe crecer a un tamafio critico para la condicion de carga a prueba

de fallas dentro de los periodos de inspeccion prescritos [15].

Para los casos de dafios definidos, debe demostrarse mediante analisis y/o pruebas que el
dafo detectable se propagara lentamente bajo cargas operativas normales para garantizar la
deteccidn y reparacién antes de alcanzar un tamafio de dafio critico [15].

Los métodos de andlisis a prueba de fallas (tolerancia al dafio) aplicables a la estructura
compuesta generalmente no estan disponibles. Por lo tanto, el cumplimiento de la politica a
prueba de fallas probablemente se basara en pruebas a prueba de fallas de los
subcomponentes y la estructura a gran escala [15]. En algunos casos, los analisis de
elementos finitos deben usarse para determinar la redistribucion de las cargas alrededor de

las regiones dafiadas [15].
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2.6. APLICACION DE MATERIALES COMPUESTOS EN
AVIONES COMERCIALES

Los materiales compuestos se estan utilizando en aplicaciones que van desde aeronaves
militares y comerciales, satélites, automoviles y estructuras civiles, este tipo de materiales se
componen de multiples materiales, cada uno con sus propias propiedades estructurales Unicas
que funcionan juntas, lo que resulta en un material combinado con propiedades globales que
son superiores a los materiales individuales de los que esta compuesto [16]. Estos materiales
ofrecen caracteristicas distintivas como rigidez y resistencia, ausencia de corrosion que lleva
a reducir el costo de mantenimiento, bajo peso, disefio simple y menor energia de consumo,
estas caracteristicas especificas superiores hacen que los materiales compuestos sean
distintos en comparacion con los metales [17].

Los materiales avanzados de FRP utilizados en la industria aeronautica difieren de los
materiales compuestos convencionales en que se construyen utilizando refuerzos de fibra

avanzados como Kevlar®, carbono y fibra de polimero tratada de alta resistencia [16].
2.6.1. Aplicacion de fibra de carbono en la industria aeroespacial

La fibra de carbono es mas resistente que el acero, mas ligera que el aluminio y se puede
moldear en practicamente cualquier forma, dado que los compuestos de fibra de carbono son
increiblemente fuertes y rigidos para su peso, tiene sentido que los fabricantes de aviones se
inclinen cada vez més en esa direccion [18]. Por cada kilogramo de reduccién de peso, los
expertos estiman un ahorro de alrededor de un millén en costos durante la vida Gtil del avién
[19].

Una de las areas que presenta mejoras con el uso de fibra de carbono es en la fabricacion de
aviones, ya que ayuda a reducir costos por la cantidad de piezas necesarias para construir el
avion, por ejemplo, el Airbus A380 se construye normalmente con aproximadamente seis
millones de piezas, sin embargo, al moldear piezas de fibra de carbono, cada molde puede
disefiarse de modo que se combinen varias piezas diferentes en un molde, reduciendo asi
significativamente el nimero de piezas necesarias para construir el avion [20]. Con menos
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componentes necesarios para construir el avion, también se requiere menos tiempo de
fabricacion [19].

2.7. ACCIDENTES AEREOS

Ya que gracias a diferentes autores se ha encontrado que el reemplazo en las aleaciones de
aluminio empleadas anteriormente a la fibra de carbono es una opcidén viable que muestra
una reduccion de 30% del peso estructural y un menor costo de mantenimiento en las
aeronaves, ahora se debe tener una mayor comprension del material para evitar cualquier tipo
de falla que pueda presentarse durante las etapas de vuelo [15].

Los accidentes graves pueden ser el resultado de fallas durante cualquier fase de la operacion
de una aeronave, el reconocer estas fuentes de fallas tempranamente como lo son las
estructurales, es de gran importancia para la toma correcta de medidas preventivas y evitar
asi futuras fallas en otras aeronaves [21]. La mayoria de los accidentes registrados por la
FAA [22] ocurri6 en aviones no comerciales, especificamente aviones privados, un analisis
exhaustivo de tales accidentes arrojé que aproximadamente 72% de los accidentes fueron
causados por el personal, 20% por fallas técnicas, 4% por causas ambientales, y el otro 4%
tuvo resultados indeterminados, la mayor parte de estos accidentes ocurrié durante el
aterrizaje. La tabla 2-2 muestra algunos de los accidentes ocurridos a través de los afios

referentes a fallas por fatiga.

Tabla 2-2. Antecedentes de accidentes aéreos por fatiga [21].

ANO Y TIPO DE :
AERONAVE . PERDIDAS CAUSANTE MEDIDAS TOMADAS
LUGAR DARO
Airbus cambid el tipo
2016 . Microgrietas no de engranaje planetario
Airbus EC225  Fractura por Humana (13) g g . Jep
Noruega . . detectadas en el utilizado en sus
LP fatiga Helicoptero . . - .
[23] engranaje planetario  helicépteros y redujo el
tiempo de vida de estos
201 Fractura por Agrietamien r
0 9_ Cessna 210 actu_ apo : grietamiento po
Australia fatiga Humana (2) fatiga en el larguero no -
VH-SUX
[18] (sobrecarga) detectado
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La parte superior del

2012 Colapso de Componentes del brazo izquierdo Modificacion en el
Jersey ATR 42-320 tren de P L tuvo una fractura por tiempo de vida de la
o del avién . . .
[20] aterrizaje fatiga debido a pieza
corrosion
Reparacién mal Fomentar una mayor
1985 Mamparo de Humana . P N investigacion
. L realizada 7 afios antes .
Osaka Boeing 747 presion (520) . . relacionada a la
L que redujo la vida de .
[24] trasero Avion . seguridad y
fatiga en un 70% N
confiabilidad

Gracias a los datos registrados por S. J. Findlay y N. D. Harrison [22] se pudo realizar una
comparacion de la frecuencia de los modos de falla en accidentes de aeronaves, esta revela
que los dafios por fatiga dominan la lista, lo que sugiere que la fatiga es el modo predominante
en el servicio. La alta ocurrencia de este modo de falla refleja su naturaleza destructiva,
mientras que el ataque corrosivo es generalmente mas lento a la fatiga y se detecta y rectifica
méas facilmente durante los mantenimientos de rutina, sin embargo, la deteccion y
rectificacion de dafios por corrosion durante los servicios de una aeronave consumen mas
esfuerzo que la reparacion de grietas por fatiga [22].

Se considera que el uso adecuado de pruebas no destructivas e inspecciones de rutina

cuidadosas podrian eliminar un alrededor del 60% de las fallas experimentadas [21].

2.8. NIVELES DE TENSION EN LOS COMPONENTES DE
UNA AERONAVE

Los niveles de deformacion en el disefio de las estructuras de carbono/epoxi estan
actualmente restringidos por algunas consideraciones como: concentraciones de tension
asociadas con cortes, juntas y empalmes, tolerancia al dafio por impacto, grietas transversales
en las capas orientadas a fibra de 90°, y compatibilidad con niveles de deformacion de
aluminio adyacentes [15]. Recientemente, estas consideraciones restringen las
deformaciones finales de disefio a aproximadamente el cincuenta por ciento de la

deformacion por falla del material compuesto, o alrededor de 4,500 a 5,000 ucm/cm, y los

18
Universidad Autonoma de Baja California

Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias



niveles practicos de deformacion de trabajo (niveles de carga limite) de 3,000 a 3,500
pem/cm [15].

Numerosos estudios han demostrado que, dependiendo de la disposicién del laminado, la
resistencia de las estructuras compuestas se reduce en un 40% a 60% debido a los agujeros
abiertos, no reforzados y fabricados [15]. La reduccién en la fuerza resultante del dafio por
impacto (incluso por debajo del nivel visible detectable) puede ser del mismo orden. El efecto
de estas consideraciones reduce las resistencias a la traccién y a la compresion de un
laminado compuesto con las propiedades de compresion mas negativamente afectadas que
las propiedades de traccion [15]. Dado que es probable que haya agujeros o dafios de este
tipo durante la vida util de una estructura, la deformacion final del disefio generalmente se
limita al 50% de la de un laminado sin defectos [15].

La mayoria de los laminados contienen capas a 90° con el proposito de introduccién de carga
fuera del eje, reduccion de la relacion de Poisson o para cargas biaxiales [15]. Dependiendo
de las tensiones de curado, el contenido de humedad, la colocacion, etc., el nivel de
deformacion para el agrietamiento de estas capas de 90° varia considerablemente. Sin
embargo, aproximadamente 3,000 pcm/cm es el orden de magnitud para el inicio del
agrietamiento de la primera capa en laminados bien disefiados y curados [15]. Por lo tanto,
un laminado con la deformacion final de disefio del orden de 5,000 ucm/cm y una
deformacion de carga limite de 3,350 ucm/cm probablemente no tenga grietas significativas
en la primera capa de un solo ciclo en la carga limite [15]. La evidencia hasta la fecha sugiere
que el micro-craqueo bajo carga ciclica ocurre a valores de tensién mas bajos, pero estos
también probablemente se mantengan dentro de limites razonables. Una deformacién final
de disefio de 4500 pecm/cm da como resultado una deformacion limite de 3,000 pecm/cm y es
una suposicion de disefio utilizada con frecuencia [15]. Se ha supuesto que el micro-craqueo
de la resina es la causa del aumento en la absorcion de humedad de los laminados [15].

Se pueden requerir elementos metalicos de refuerzo en el disefio de un fuselaje compuesto
en areas donde ocurren cargas concentradas altas. En estas areas, el nivel de deformaciéon de
la estructura compuesta tendra que restringirse a aproximadamente 4,500 pcm/cm para
garantizar que no se exceda el esfuerzo de corte por fatiga de la estructura de aluminio
adyacente [15].
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29. DANOS POR IMPACTO EN MATERIALES
COMPUESTOS UTILIZADOS EN AERONAVES
COMERCIALES

De acuerdo al Bird Strike Committe USA [25] (Comité de impactos por aves de EUA) los
accidentes e incidentes derivados de choques con aves y animales le estan costando en
Estados Unidos a la aviacidn civil y militar entre un billén de ddlares al afio.

Hasta el momento no se ha encontrado una relacion directa entre las aves de una ubicacion
geografica particular y el riesgo de choques con ellas [25].

No obstante, si se ha identificado la altura en la que la mayoria de los impactos por aves
ocurren por debajo de 762 m (2,500 pies), entre 90% -93% [26]. Normalmente estos impactos
suceden durante las maniobras de despegue Yy aterrizaje de la aeronave, ya que la altitud a la
gue vuelan las aves no es muy alta, de acuerdo a un estudio de la universidad de Nebraska
[27] el 75% de las colisiones suceden por debajo de los 150 metros, a esta altura la velocidad
de la aeronave es mas baja de la que tendria en vuelo pero es posible que el tren de aterrizaje
se encuentre abajo, por lo que es muy dificil realizar maniobras evasivas, mientras que datos
proporcionados por la FAA [25] mencionan que alrededor del 61% de los choques de aves
en aeronaves civiles ocurren durante las fases de aterrizaje del vuelo (descenso, aproximacion
y balanceo de aterrizaje); EI 36% ocurre durante la carrera de despegue y ascenso, y el resto
(3%) ocurre durante la fase en ruta [25], en la gréfica 2.1 se muestran las fase de vuelo donde

se han presentado mas accidentes.
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Fase de vuelo en accidentes por impactos con aves (1999 — 2008)

Maniobra
1%
Aterrizaje
6%

—

En ruta
15%

Despegue
48%

Aproximacién
30%

Gréfica 2.1. Fases de vuelo en que se han registrado accidentes por impactos de aves [26].

En base a investigaciones de EASA [25], se sabe que las areas que reciben mayores impactos
por aves en los aviones comerciales son el motor seguido del ala, la figura 2.4 muestra los

porcentajes de repetitividad de impactos por componente.

Motor Parabrisas
44% 13%
A\ o
e \D
Fuselaje \, / ).:
*,‘ /
Nariz

8%

SOURCE: EASA

Figura 2.4. Areas con mayor niimero de impactos por aves en aviones comerciales [25].

Las aves se pueden dividir en tres categorias: aves grandes, medianas y pequefias. Esta
categoria de aves se utiliza para la certificacion de fuselaje y motores a impacto por aves
[25].

Las aves grandes representan un riesgo principalmente debido a su tamafio individual. A esta

categoria pertenecen aves como las aves acuaticas (bribones, patos, gansos y cisnes), o aves
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depredadoras salvajes como aves rapaces 0 aguilas. En varios casos, los tanques de
combustible de los aviones han sido penetrados por impactos de aves, provocado fugas de
combustible, actualmente no hay requisitos particulares de certificacion para los tanques de
combustible [26].

2.9.1. Dafios ocasionados por granizo

Los estudios experimentales han demostrado que los proyectiles de hielo de menor diametro
y mayor velocidad producen mayor esfuerzo cortante interlaminar y esfuerzo de flexién en
menos tiempo [23]. Por lo tanto, un impacto de una esfera de menor didmetro a menudo se
considera mas severo (mas agresivo en el inicio del dafio) que un impacto de energia
equivalente que involucra una esfera de mayor diametro (disparada a menor velocidad para
lograr la misma energia cinética) [23]. Esto se debe a que la fuerza de impacto esta mejor
enfocada en el objetivo para un proyectil de menor tamafio [28].

En base a la investigacion de Evci y Uyandiran, donde investigaron el efecto de la
temperaturay el didmetro del impactador sobre el comportamiento del impacto y el desarrollo
de dafios en CFRP equilibrado y simétrico, se obtuvo que tanto las temperaturas bajas como
las altas afectan las propiedades y el comportamiento de impacto de los materiales
compuestos [23]. Los resultados mostraron una relacion directa entre el aumento del area de
delaminacidn, el umbral de energia de penetracion, la fuerza de falla principal y el diametro
del impactador en todos los niveles de temperatura [23]. No se ha derivado una influencia
clara de la temperatura sobre los umbrales de fuerza criticos, sin embargo, a medida que se
redujo la temperatura, disminuyd la energia del umbral de penetracion, lo que podria

aplicarse en el caso de impactos por granizo [17].
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3.1. MATERIALES COMPUESTOS

Un material compuesto es una combinacion macroscopica de dos 0 mas materiales distintos,
que tiene una interfaz reconocible entre ellos [29]. Los compuestos se usan no solo por sus
propiedades estructurales, sino también por aplicaciones eléctricas, térmicas, tribologicas y
ambientales. Estos materiales suelen tener una fase de fibra o particulas que es mas rigida y mas
fuerte que la fase de matriz continua [30].

Los materiales compuestos son materiales multifase obtenidos a través de la combinacion
artificial de diferentes materiales para lograr propiedades que los componentes individuales por
si mismos no pueden alcanzar (ver figura 3.1). No son materiales multifasicos en los que las
diferentes fases se forman naturalmente por reacciones, transformaciones de fase u otros

fendmenos [31].

Figura 3.1. Muestra el tejido de la fibra y el recubrimiento de la matriz para crear un material compuesto [32].

Las principales ventajas de los materiales compuestos son su alta resistencia y rigidez
combinadas con baja densidad, en comparacion con los materiales comdnmente utilizados como

los metales, lo que permite una reduccion de peso en la parte terminada [29].
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3.2. APLCIACION DE MATERIALES EN AVIONES

A lo largo de la historia se han utilizados diferentes materiales en los componentes de las
aeronaves, esta rotacion de materiales se debe a que cada afio la demanda en este tipo de
transporte es mas alta, y las aerolineas deben actualizar su flotilla en base a los nuevos estandares
que se tienen, los cuales normalmente son un menor peso, mayor durabilidad de los materiales

y una reduccién en el costo [33].

Las aplicaciones de materiales compuestos en aviones incluyen [34]:

* Carenados

* Superficies de control de vuelo

* Puertas de tren de aterrizaje

* Paneles de estabilizadores en el ala (horizontal) y cola (vertical).

» Componentes interiores

* Vigas de piso y tablas de piso

* Estructura principal de ala y fuselaje en aviones grandes de nueva generacion
* Aspas del ventilador de la turbina en el motor

* Hélices

La figura 3.2 nos muestra un esquema de los componentes de material compuesto mas utilizados

en aeronaves mencionados anteriormente.
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Paneles de
estabilizadores de ala
y estabilizador trasero

Superficies de Carenados
control de vuelo

Puertas de tren
de aterrizaje

Figura 3.2. Componentes de aeronaves manufacturados con materiales compuestos.

Algunas de las empresas con mayor trayectoria en el ambito aeronautico han sido las pioneras
en incorporar este tipo de materiales ligeros y resistentes a su flotilla, la grafica 3.1 muestra los
porcentajes de MC que utilizan los diferentes tipos de aeronaves comerciales con una mayor
aplicacion de materiales compuestos en distintas secciones del avion; donde la letra A representa

aeronaves Airbus y la letra B aeronaves Boeing.

Aviones fabricados con material compuesto

50% I

m

= A350 XWB = A380 = A340 B787 =B777

Gréfica 3.1. Porcentaje de material compuesto que utilizan algunas aeronaves comerciales.

Las figuras 3.3 y 3.4 muestran la distribucion del uso de materiales compuestos en las aeronaves
A350 XWB y B787 respectivamente.
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CFRP:
© Alas
~ Caja central de alas y viga de quilla
- Cono de cola
~ Paneles de la piel
~ Marcos y largueros

53%

Aluminio

19%
;5"// Acero
o
14%
Titanio

Figura 3.3. Uso de materiales compuestos en aeronave A350 XWB [33].

Materiales utilizados en el cuerpo de un 787

Fibra de vidrio
B Alumino

W Laminado de compuesto de carbon
1 Compuesto de carbon tipo sandwich
Aluminio/aceroftitanio

Total de materiales usados
Por peso

Acero 5% Compuesto

50%

Aluminio
20%

En comparacion, el 777 utiliza 12% de
ompuestos y 50% de al

Figura 3.4. Porcentaje de material compuesto utilizado en el B787 [35].

A diferencia de las estructuras metélicas de los aviones que a menudo se abollan y deforman

durante un evento de impacto, las estructuras de los aviones de fibra de carbono dejan poca o

ninguna indicacion visual de dafios en la superficie externa del avion [16].

3.3. CONSIDERACIONES ESTRUCTURALES DE DISENO

DE UNA AERONAVE COMERCIAL

3.3.1. Estructuray disefio del ala
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Un perfil aerodindmico es la figura que resulta de la interseccion del ala de una aeronave con
un plano paralelo al plano de simetria del avion [36]. El borde de ataque es el area delantera del
perfil y el borde de salida es el area trasera del perfil, mientras que la cuerda es la linea recta
que une a ambos, a la parte superior del perfil se extradds, y la parte inferior como intradés [36].
La linea de curvatura es la linea media perpendicular a la cuerda y equidistante entre extradds e
intrados [36].

Un perfil aerodindmico estd compuesto por diferentes secciones, las cuales pueden estan
representadas en la figura 3.5, a continuacion se enlistan los que poseen mayor relevancia para

la presente investigacion [37]:

o Cuerda: Linea recta que conecta el borde de ataque con el borde de salida.

o Borde de ataque: Primer seccion del perfil donde impacta el aire.

o Borde de salida: Ultima seccion del perfil donde pasa el aire.

o Radio de curvatura del borde de ataque: Radio de un circulo tangente al extrados e
intradds, su cetro esta situado en la linea de la curvatura media, este es el parametro
principal para la definicion del borde de ataque.

o Espesor maximo: Medida perpendicular a la cuerda, su medida se expresa en porcentaje
de la cuerda.

o Extrados: Superficie exterior del perfil

o Intrados: Superficie interior y mas pequefia del perfil.

o Angulo de ataque: Se encuentra entre la linea de la cuerda y la direccion del viento

relativo.
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Posicién de la
ordenada maxima

Ordenada méaxima de la linea de curvatura media

Rl Posicion del espesor >
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ataque Extradés Linea de curvatura media
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de ataque (B.S.)

Figura 3.5. Nomenclatura de un perfil aerodinamico [37].

Las cargas tomadas en cuenta en el disefio del ala de una aeronave son la cizalladura, flexion,
momentos y torsiones resultantes de la presion del aire y fuerza de inercia [14].

3.4. CONDICIONES DE MANUFACTURA PARA EL ALA
DE AERONAVES COMERCIALES

El disefio de componentes de fuselaje grandes que empleen compuestos de carbono/epoxi
requerird el uso de materiales en diversas formas [15]. Para disefios de enmascarados y
refuerzos, se aplica cinta pre-apilada y unidireccional, mientras que para los componentes del
marco se puede emplear tela tejida, con cinta unidireccional utilizada para el refuerzo de la brida
[15].

El disefio de los componentes/ensambles del fuselaje debe estar dirigido a eliminar y/o
minimizar el trabajo de mano de obra principal [15]. La utilizaciéon de maquinas automaticas de
produccion tales como: (1) maquinas formadoras de rollos para formar refuerzos
preimpregnados, (2) maquinas de colocacion de cintas controladas numéricamente (NC) para la
piel y (3) maquinas de corte con chorro de agua (NC) y/o Gerber , este tipo de maquinas para
cortar patrones de los marcos de cinta pre-aplicada y/o material de tela reducira los costos de

fabricacion [15].
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3.4.1. Materiales constituyentes utilizados en aeronaves

La tabla 3-1 muestra un desglose de los materiales constituyentes de compuestos utilizados en

daeronaves.
Tabla 3-1. Materiales constituyentes utilizados en aeronaves [34].
FIBRA MATRIZ MATE,RIALES PE ADHESIVOS
NUCLEO

Fibra de vidrio Resina termoestable Honeycomb Pelicula adhesiva
Kevlar Poliéster Papel kraft En pasta
Boron Vinyl éster Termoplasticos Foam

Grafito/carbono Fendlica Aluminio

Ceramicas Epdxica Acero
Fibras de proteccion a rayos Poliamida Metales especiales

Polibencimidazoles

Papel ardmida

Bismaleimidas

Fibra de vidrio

Resinas termoplasticas Carbono
Semicristalina Ceramicos
Amorfa Foam
PEEK Poliestireno
Fendlico
Poliuretano
Polipropileno
PVC

Polimetacrilimida

Madera balsa

3.4.2. Métodos de manufactura para laminados utilizados en aeronaves

Los tipos de laminados utilizados actualmente en la industria aeroespacial son los siguientes

[34]:

o Laminado humedo

o Prepeg
o Co-curado
o Unioén secundaria

o Co-union

Universidad Autonoma de Baja California
Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias

30



3.5. CARGAS APLICADAS EN UNA AERONAVE

Los criterios de carga de disefio estructural para los fuselajes comerciales estan bien establecidos
y se pueden clasificar en cinco categorias basicas [15]:

o Presurizacion

o Maniobras en vuelo

o Aterrizaje, taxi, remolque, etc.

o Manejo

o Aterrizaje de emergencia

De acuerdo a la FAR 25 de la FAA [38], durante el despegue, vuelo y aterrizaje de una aeronave
se presentan cinco tipos diferentes de carga que actan en diferentes puntos de la aeronave, estos

se muestran en la tabla 3-2 a continuacion.

Tabla 3-2. Cargas manifestadas durante la vida de una aeronave [38].
TIPOS DE CARGA

TENSION COMPRESION FLEXION TORSION CIZALLAMIENTO
. o . . Fuselaje (se Fuselaje (Se .
Area donde se  Area inferior Area superior je ( je ( Fuselaje (Se genera
- . . genera en genera en los
manifiesta del fuselaje del fuselaje en remaches)
largueros) motores)
Fenémeno En todo
Despegue Despegue Vuelo En todo momento
causante momento
Cargas de fatiga:

Los casos de carga de fatiga se derivan de las condiciones de carga cuasi-estaticas y dinamicas
si la frecuencia del ciclo de carga respectivo es suficientemente alta durante el uso supuesto
[38]. Las cargas de fatiga son siempre una combinacién de cargas de la lista, especialmente
cargas de vuelo combinadas con cargas locales e internas o ruido acustico [38]. Otras cargas,
que ocurren solo durante situaciones de falla, se excluyen de los conjuntos de carga de fatiga
(es decir, el golpe de martillo del motor ciertamente no seré un caso de fatiga) [38].
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No se espera que las cargas de disefio que evolucionan a partir de estas condiciones bésicas
afecten la estructura compuesta en mayor medida que la estructura de aluminio convencional
[15].

Hay varias consideraciones de carga que podrian afectar el disefio de un fuselaje compuesto
[15]. La rigidez inherentemente mayor asociada con la estructura compuesta podria alterar la
distribucion de las cargas aeroelasticas del ala y afectar la carga de equilibrio de la cola y, por
lo tanto, las cargas de flexion del cuerpo sobre el cuerpo posterior [15]. Ademas, la estructura
del fuselaje inferior debe ser capaz de absorber la energia asociada con un aterrizaje forzoso de
emergencia. El disefio de estas areas debe ser monitoreado cuidadosamente durante el proceso
de disefio para garantizar que se mantenga la seguridad de los pasajeros [15].

Para proporcionar una base de datos de disefio adecuada, se deben evaluar los efectos
ambientales en las propiedades de disefio de los sistemas de materiales compuestos. La
resistencia basica del material compuesto gira en torno a la fibra y la matriz [15]. En general, se
reconoce que las matrices de los sistemas compuestos disponibles actualmente requieren
propiedades mejoradas en relacion con su durabilidad y ductilidad [15]. En los sistemas de
materiales actuales, es la matriz la que dicta la resistencia y durabilidad de la pieza. La capacidad
de resistencia de la fibra es considerablemente superior a la de la matriz [15].

Las aplicaciones de materiales compuestos deben revisarse continuamente en relacion con su
durabilidad [15]. La capacidad de fabricacion también afectara la orientacidn de la matriz y la
fibra. Pueden surgir muchas combinaciones de matrices nuevas, pero los sistemas actuales
incluyen: carbono T300/epoxi 5208, carbono AS/epoxi 3501-6, carbono T300/epoxi BP907,
Kevlar/epoxi y vidrio S/epoxi [15].

El sistema béasico de material compuesto debe evaluarse para definir su resistencia al fuego,
tolerancia al dafio por impacto, reparabilidad, facilidad de fabricacidn de formas y ensamblajes,
capacidades de humedad y temperatura, resistencia después de la exposicion y compatibilidad
con materiales metalicos [15].

Se debe proporcionar evidencia experimental para demostrar que los materiales permitidos se
logran con un alto grado de confianza en las exposiciones ambientales mas criticas, incluida la
humedad y la temperatura, que se esperan en el servicio [15]. El efecto de la absorcion de
humedad sobre las propiedades de resistencia estatica, fatiga y rigidez, para el rango de
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temperatura operativa, debe determinarse para el sistema de material mediante pruebas. Sin
embargo, los datos de prueba existentes se pueden usar donde se puede mostrar directamente
aplicable al sistema de materiales [15]. Cuando los datos existentes demuestran que no existen
efectos significativos de temperatura y humedad para el sistema de materiales y los detalles de
construccion, dentro de los limites de humedad y temperatura considerados, no es necesario
considerar los estudios de humedad y temperatura [15].

3.6. CAUSANTES DE UNA FALLA EN AERONAVES
COMERCIALES

En general, las fallas ocurren cuando un componente o estructura ya no puede soportar las
tensiones impuestas durante la operacion [22]. Comunmente, las fallas estan asociadas con las
concentraciones de esfuerzo, que pueden ocurrir por varias razones, que incluyen [22]:

* Errores de diseio, la presencia de agujeros, muescas, un radio cerrado;

* La microestructura del material puede contener huecos, inclusiones, etc.

» Ataque corrosivo del material, las picaduras también pueden generar una concentracion de

esfuerzo local.

Los modos de falla més repetitivos se muestran en la tabla 3-3.

Tabla 3-3. Frecuencia de mecanismos de falla [22].
PORCENTAUJE DE FALLAS

TIPO DE FALLA COMPONENTES COMPONENTES
DE INGENIERIA DEL AVION
Corrosion 29 16
Fatiga 25 55
Fractura fragil 16 -
Sobrecarga 11 14
Corrosion por altas temperaturas 7 2
Fatiga por corrosion 6 7
Fluencia 3 -
Abrasion / erosion 3 6

Esto revela que la incidencia de fallas por fatiga domina la distribucién en los aviones. Esto
sugeriria, por lo tanto, que la fatiga es el modo de falla predominante en el servicio[39]. Sin

embargo, la deteccion y rectificacion de dafios por corrosion en aeronaves en servicio consume
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mas esfuerzo que la reparacion de grietas por fatiga [39]. La alta ocurrencia de falla por fatiga
observada probablemente refleja la naturaleza destructiva de este modo de falla, mientras que
el ataque corrosivo es generalmente mas lento que la fatiga y generalmente se detecta y rectifica
mas facilmente durante el mantenimiento de rutina [39].

El agrietamiento por fatiga es la causa méas comun de falla estructural en los aviones, a pesar de
que el comportamiento de fatiga en el laboratorio de la mayoria de los metales y aleaciones es
bien entendido. Los materiales y su disefio pueden tenerse en cuenta para reducir la probabilidad
de que se produzcan grietas por fatiga, pero a menudo es posible que la posibilidad no se pueda
eliminar por completo [22]. Por lo tanto, muchos componentes estructurales de la aeronave estan
disefiados con una vida segura o libre de inspeccion, por debajo de la cual el agrietamiento por
fatiga no debe ser motivo de preocupacion. Sin embargo, el hecho de que todavia ocurran fallas
por fatiga indica la naturaleza compleja de este problema [22].

Existen muchas variables que influyen en la fatiga, algunas de las cuales son la tension media,
la tension méxima, la frecuencia de carga, la temperatura, el entorno, la microestructura del
material, el acabado de la superficie y las tensiones residuales [22].

Los defectos de la superficie del material, como vueltas de forjado o grietas en la superficie,
pueden aumentar el esfuerzo local, produciendo una concentracion en estos puntos que podria
iniciar la fatiga mucho més rapido de lo esperado. Sin embargo, muchos componentes de la
aeronave se inspeccionan minuciosamente mediante técnicas no destructivas después de la
fabricacion y este tipo de defectos generalmente se detectan y rectifican. Las concentraciones
de tension causadas por defectos en la superficie, como rasgufios y desgaste, tienden a ser mas
comunes, ya que pueden no estar presentes en la construccion, pero pueden introducirse durante
el servicio [22]. Otra causa comudn de concentracion de esfuerzo es la corrosion; que puede
conducir al inicio de grietas por fatiga. En la tabla 3-4 se desglosan los puntos de propagacién
de grietas [22].

Tabla 3-4. Puntos de inicio por fatiga en una aeronave [22].

NUMERO DE ACCIDENTES
AREA DE INICIO ALA
ALA FIJA
GIRATORIA
Clavo o tornillo 108 32
Agujero de fijacion o algin otro 72 12
Radio o muesca 57 22
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Soldadura 53 3

Corrosion 43 19

Rosca 32 4

Defecto de manufactura o marca de herramienta 27 9
Rasgufio o golpe 26 2

Corrosion por quimicos 13 10

Defecto superficial o subsuperficial 6 3
Tratamiento térmico erréneo 4 2

Grieta inducida por mantenimiento 4 -

Area endurecida por trabajo 2 -

Desgaste 2 7

3.6.1. Factores ambientales

Los historiales de temperatura y humedad a los que estard expuesta una aeronave deben
considerarse en profundidad. Se han recopilado datos climatolégicos de muchas areas del
mundo y deben utilizarse para ayudar a establecer los criterios de disefio [15].

La sensibilidad de los materiales compuestos a las condiciones ambientales impone problemas
qgue generalmente no se consideran 0 no se encuentran en el disefio de aviones metalicos
convencionales. Algunas de las consideraciones ambientales mas importantes sobre la estructura
compuesta son: temperatura, humedad, rayos y granizo [15]. La matriz en un FRP también
protege las fibras del ingreso de humedad, la degradacion ultravioleta y ambiental, la abrasion
y los impactos [16].

Los datos climatoldgicos, una vez establecidos, deben usarse junto con las cualidades de
emisividad y absorcion del material compuesto para establecer los niveles de temperatura y
humedad que deben usarse para determinar los niveles de resistencia del material compuesto y
los elementos permitidos para el disefio [15]. Otros factores que deben considerarse incluyen
los efectos de la exposicion prolongada a la luz solar directa y a la alta humedad mientras el
avion esta detenido en tierra. Ciertas areas de la estructura alcanzaran temperaturas mas altas
que otras, como la superficie superior del fuselaje frente a la superficie inferior [15].

Un dafio meteoroldgico puede formar erosién en la superficie del material, deformacion
permanente o, si el impacto es lo suficientemente severo, penetracion completa de la superficie.
[40].
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3.6.1.1. Rayos

La aplicacion de estructuras de material compuesto reduce el blindaje electromagnético
inherente y las capacidades de transporte de corriente de rayos logradas con disefios de aluminio
eléctricamente continuos [15]. La mayoria de las estructuras compuestas tienen cierta
conductividad eléctrica, pero pueden dafiarse estructuralmente por el alto flujo de corriente a
través de las fibras. EI concepto de disefio de proteccion debe evitar que la corriente del rayo se
adhiera o transfiera a través de las estructuras compuestas [15].

Algunos métodos prometedores de proteccion contra el rayo en el desarrollo que se deben
considerar son las tiras de desvio de aluminio, la malla de alambre de aluminio y el aerosol de
aluminio [15].

Las préacticas de disefio electromagnético existentes, cuando se aplican a estructuras compuestas,
son, en su mayor parte, inviables debido a la baja conductividad y la falta de efectividad de
blindaje de los materiales compuestos y las uniones [15].

La estructura de material compuesto debe ser probada para verificar el disefio de proteccion
contra rayos y para evaluar la penetracion del campo electromagnético en las uniones y también

a través del material compuesto [15].

3.6.1.2. Granizo

Una fuente probable de objetos que pueden causar dafios al fuselaje es el granizo. El dafio de
esta fuente podria ocurrir en tierra en la superficie superior o en la superficie superior en vuelo,
a los lados o en la superficie inferior del fuselaje [15]. Ademas del tamafio, la velocidad terminal
y la probabilidad, la cantidad de piedras de granizo que inciden en un fuselaje de material
compuesto de un avion por unidad de area como funcion de la duraciéon también puede ser
importante tanto para las operaciones en tierra como para las de vuelo [15].

El granizo es una mezcla de hielo, agua y aire con tamafios superiores a 5 mm (0.19 in). Para
tamafios entre 5y 10 mm (0.19 y 0.39 in), generalmente aparecen esféricos o conicos. Los
granizos de 10 a 20 mm (0.39 a 0.78 in) de tamafio tienden a ser elipsoidales o conicos. Los
granizos mas grandes de 10 a 50 mm (0.39 a 1.96 in) adoptan formas elipsoidales con l6bulos,
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mientras que los granizos ain mas grandes entre 40 a 100 mm (1.57 a 3.93) parecen irregulares
(incluidas las formas de disco) con protuberancias [41].

Se estima que el tamafio maximo de piedra de granizo que llega al suelo promedia un poco mas
de 25.4 mm (1 in) de diametro en el mes mas severo del afio, con una probabilidad del 10% de
superar los 50.8 mm (2 in). Una piedra de granizo de 76.2 mm (3 in) de didmetro tiene un 10%
de probabilidad de alcanzar el suelo a una velocidad terminal de alrededor de 50 metros (164 ft)
por segundo. Para vuelos a una altitud de 3,048 6,096 m y (10,000 y 20,000 ft), sobre un area
de los Estados Unidos con el granizo mas severo, hay un 0.1% de posibilidades de que un avién
encuentre piedras de granizo de hasta 48.26 mm (1.9 in) de didmetro en un lapso de 160.9 km
(100 millas) y 60.96 mm (2.4 in) en 321.8 km (200 millas). La velocidad de impacto en altitudes
mas altas puede alcanzar 200 a 250 m/s (656.1 a 820.2 ft/s). La velocidad terminal de un granizo
depende de varias variables, incluida la densidad y el tamafio del granizo, el coeficiente de

arrastre y la densidad del aire. La velocidad de caida terminal de una esfera es:

4 i1tD
= ( 9PhaitDy1/2 (Ec. 3-1)
3CdPair
Donde g es la aceleracion en funcion de la gravedad, pnail €s la densidad del granizo, D es el

tamanio del granizo, Cq es el coeficiente de arrastre y pair €s la densidad del aire.
3.6.1.3.  Corrosién

La corrosion es la degradacion quimica de los metales como resultado de una reaccion con el
medio ambiente. Por lo general, se producen fallas en los componentes cuando el metal se
desperdicia de tal manera que el material restante no puede soportar las cargas aplicadas o la
corrosion hace que el componente sea susceptible a fallas por algun otro modo (por ejemplo,
fatiga) [22].

Existen varias formas de corrosion, cada una de las cuales plantea diferentes problemas a las
estructuras de los aviones. Los tipos mas comunes de corrosién observados se analizan a

continuacion [22]:
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Corrosion uniforme
Corrosion por picaduras
Corrosion en grietas
Corrosion galvanica

Corrosion por tension

YV V.V V V V

Fragilidad de hidrogeno

3.6.2. Darfios por impactos que puede sufrir una aeronave comercial

El término dafio se refiere a la coleccion de todos los cambios irreversibles en los materiales
provocados por un conjunto de procesos quimicos o fisicos de energia dispersa, resultantes de
la aplicacion de cargas termo-mecénicas [17]. En general, la mecénica de dafios se ocupa de la
condicion desde el inicio hasta los cambios distribuidos, asi como las consecuencias de esos
cambios en la respuesta del material a la carga externa [17].

Gracias a investigaciones previas, se sabe que algunos de los dafios en los materiales compuestos
se pueden manifestar como agrietamiento de la matriz, desunion, desprendimiento de fibras por
fractura de fibras y delaminacién [17]. Es importante comprender el mecanismo de dafio para
mejorar la estructura de disefio compuesto y también elegir un método que minimice los costos
de todas las operaciones. Uno de los comportamientos mas criticos en la estructura compuesta
es el dafio causado por eventos de impacto [17].

Al comparar el tamafio y resistencia de una aeronave con una bola de granizo o un ave,
normalmente se piensa que el impacto de un ave o tormenta de granizo no afectaria la resistente
estructura de una aeronave, lo que es un pensamiento erroneo; si bien una aeronave esta disefiada
con materiales que puedan resistir las condiciones ambientales, el peso y las cargas aplicadas,
al momento de generar un impacto de este tipo (ave o granizo) no solo se considera la masa del
impactador, si no, que también se debe considerar la velocidad a la que va la aeronave, lo que

genera que el impacto sea mas catastrofico de lo que se pensaria [17].

El dafio por impacto puede ocurrir en estructuras de aviones de una variedad de objetos

diferentes. Las causas pueden variar desde incidentes de baja velocidad y gran masa causados
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por vehiculos de manejo de equipaje y equipo caido durante el mantenimiento hasta impactos
de granizo ligero de alta velocidad y escombros de pista [16].

Cuando un objeto extrafio impacta una estructura de material compuesto, pueden ocurrir varios
modos de dafio, incluyendo delaminaciones, rotura de fibras, agrietamiento de la matriz y varios
otros modos de falla mixta. El modo de dafio que prevalece mas depende de los parametros del
impactador y las propiedades del material compuesto [16]. Los compuestos hechos con fibra de
vidrio o carbono son mas susceptibles al dafio durante el impacto debido a sus caracteristicas
fragiles, a diferencia del Kevlar®, que puede absorber cantidades significativas de energia [16].
Al formular los criterios de impacto para los aviones construidos principalmente de materiales
compuestos, se deben tener en cuenta una serie de peligros potenciales que pueden afectar en
gran medida la integridad de la célula [15]. Estos requisitos no se han estipulado en las
estructuras de aluminio debido a las caracteristicas inherentes de los materiales para soportar la
mayoria de los riesgos de manera satisfactoria. Por ejemplo, los paneles hechos de materiales
compuestos, utilizando las técnicas de construccion actuales, exhiben una gran reduccion en la
resistencia, en comparacion con los paneles metalicos cuando son penetrados como en el caso
de impacto por objetos [15].

Los riesgos operacionales, desde el punto de vista del dafo estructural, incluyen aves, granizo,
escombros como piedras y tornillos, herramientas caidas, fragmentos de motores y metralla de
Ilantas debido a la separacion de la banda de rodamiento y la rotura de las mismas. La mayoria
de estos riesgos normalmente producen solo efectos cosméticos en la estructura de los fuselajes
de aluminio, con un efecto insignificante en la resistencia. Por otro lado, debido a que la
estructura de material compuesto actual es sensible al dafio por impacto, se deben considerar los
peligros y establecer criterios racionales [15].

El impacto de las estructuras de material compuesto puede provocar dafios no visuales, dafios
no facilmente visibles o dafios visibles [15].

El dafio no facilmente visible probablemente no sea detectable hasta el proximo periodo de
inspeccion. Bajo esta circunstancia, se debe aplicar un concepto de vida segura o se debe
demostrar que la estructura es capaz de soportar cargas operativas con el dafio presente durante

el numero de horas de vuelo entre inspecciones [15]. El efecto del dafio en el contenido de

39
Universidad Autonoma de Baja California

Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias



humedad posterior debe tenerse en cuenta porque la humedad, al congelarse, se expandird y, si
queda atrapada en una estructura compuesta dafiada, puede causar dafios adicionales [15].

Los componentes de los aviones comerciales estan disefiados con las siguientes condiciones:
Los cristales pueden soportar choques con aves de hasta siete kilos de peso a velocidad de
crucero. El fuselaje del avion puede soportar choques con aves de hasta nueve Kilos de peso a

velocidad de crucero [39].

3.6.2.1. Aves

Estas colisiones pueden tener enormes repercusiones en las aerolineas: los aviones que sufren
el impacto deben ser cuidadosamente inspeccionados para buscar los que se conocen como
dafos por impacto apenas visibles, que podrian volverse muy peligrosos en caso de no ser
detectados. Solo el 5% de las colisiones con pajaros provocan dafios en los aviones, como el
que muestra la figura 3.6. Sin embargo, por precaucion, todas las aeronaves que han sufrido un

impacto de este tipo deben aterrizar en el aeropuerto mas cercano [42].

Figura 3.6. Dafio causado en fuselaje por impacto de ave [43].

Desde 1912, se estima que se han producido cuarenta y siete accidentes mortales debido a una
colisién de aves con transporte aéreo comercial, el nimero total de victimas mortales es de 242
personas y noventa carcasas [26]. Recientemente, muchos investigadores han expresado su

preocupacion de que los estandares pasados de aeronavegabilidad hayan sido superados por los
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cambios en la poblacion y especies de aves (avifauna). Se ha encontrado evidencia de esto al
menos en América del Norte, donde la poblacion de aves grandes ha aumentado
significativamente en los Gltimos veinte afios [26].

Para los aviones grandes, el criterio de certificacion del fuselaje es que el avion debe poder
continuar volando de manera segura después de golpear un pajaro de 1.8 kg (3.96 Ib) a la
velocidad de crucero de disefio, para el empenaje de la aeronave en particular, este requisito se
ha incrementado a 3.6 kg (7.93 Ib), luego de un accidente de un Vizconde Vickers en la década
de 1960 [26]. No existen estandares de certificacion de impacto de aves especificamente para
areas de tanques de combustible, aparte del requisito general de 1.8 kg (3.96 Ib). Investigaciones
recientes también han resaltado el hecho de que las pruebas de certificacién de impacto de aves
utilizadas en materiales metalicos pueden no ser representativas de las condiciones reales de los
materiales compuestos, ya que las propiedades de estos ultimos dependen de varios parametros

de prueba, que no se especifican en los requisitos [26].

La relacion entre los impactos de las aves, el dafio resultante y la velocidad de la aeronave no
se pudo establecer utilizando el conjunto de datos descrito. Sin embargo, utilizando bases de
datos de ocurrencia extensas disponibles de fuentes militares (limitadas a aviones militares) se
ha demostrado que el dafio aumenta con la velocidad, y que por encima de 463 km/hr (250

nudos) el dafio puede tener consecuencias destructivas [26].

Para garantizar que la tripulacién de vuelo tenga el mismo nivel de proteccidn contra el impacto
de las aves que proporciona el parabrisas, ciertas areas de la estructura de la cabina deben ser
capaces de resistir el impacto de aves de 1.8 kg (4 Ibm) con una velocidad de impacto de 179.8
m/s (590 f/s) [34].

3.6.2.2. Granizo

Los encuentros con granizo se caracterizan por multiples impactos y granizos de varios tamafios

y el nimero de impactos depende de la ubicacidn geografica. La figura 3.7 presenta una relacion
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de la velocidad terminal del granizo en caida libre en condiciones de nivel del mar respecto al

didmetro del granizo [15].
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Figura 3.7. Grafica de velocidad del granizo del nivel del mar a 1.52km (5000 ft) [15].

Cuando una piedra de granizo impacta la delgada piel de un avidn, las deformaciones de la piel
resultantes generalmente son dentro de la zona plastica cerca del punto de impacto y de la zona
elastica del material en el &rea circundante [40].

La mayoria de los impactos en vuelo son de naturaleza deslumbrante. Puede existir la
posibilidad de que una aeronave que esté escalando pueda estar sujeta a cargas de impacto de
granizo mas severas, particularmente cuando se consideran las capas superiores del ala, que
generalmente no requieren ser tan tolerantes al dafio como las superficies inferiores del ala. Esto
podria dar lugar a una velocidad de impacto de aproximadamente 200 m/s (656.16 ft/s) en las

pieles superiores, lo que claramente provocaria dafios graves [16].

Debido a la alta velocidad de los aviones modernos, la probabilidad de dafios en la superficie
causados por el impacto con granizo (figura 3.8), y posiblemente otros precipitantes

meteoroldgicos, se ha convertido en una consideracion de disefio [40].
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Figura 3.8. Dafio causado a aeronave A319 por tormenta de granizo durante su vuelo [44].

La nueva generacion de aviones comerciales esta haciendo un uso extensivo de estructuras
compuestas en componentes expuestos. Es necesario que el uso de dicho material no reduzca el
nivel de seguridad histéricamente proporcionado por el uso de materiales convencionales como
los metales [41]. EI comportamiento de los materiales compuestos puede ser significativamente
diferente de las estructuras metalicas y los dafios como la delaminacion pueden ser dificiles de
detectar en las estructuras compuestas [41].

En general, para impactos normales, la fuerza maxima varia linealmente con la energia cinética
del proyectil. Se espera que esta relacidn lineal sea valida para todos los impactos de proyectiles
de hielo de alta velocidad, independientemente del tamafio del proyectil, sobre cualquier
estructura real, suponiendo que se produzcan modos de falla de hielo similares (es decir,
trituracion localizada) [41]. La fuerza maxima aumenta significativamente con la velocidad del
proyectil. Sin embargo, es importante tener en cuenta que la gravedad del dafio no siempre

aumenta con una mayor velocidad de impacto [41].

3.6.2.3. Drones

El dafio de una colision depende de la masa del objeto que se golpea y la velocidad del impacto,
pero también de la densidad del objeto, el &ngulo de impacto y la frangibilidad del objeto, o la

facilidad con la que se rompe. Esas son muchas variables, pero claramente el mayor dafio se
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produciria por un impacto de 90° de un avion no tripulado pesado cuando el avion se mueve a
alta velocidad [45].

La gran mayoria de los drones de consumo pesan mucho menos que eso, y los modelos mas
populares pesan menos de diez libras. Pero una serie de estudios realizados en Virginia Tech
sugieren que la masa concentrada de drones en comparacion con las aves hace que el impacto
con un dron sea mas dafiino que el de un ave de un peso similar [45].

Ya que los productores de drones saben que actualmente se cuenta con aproximadamente uno
punto tres millones de drones registrados por la FAA y no todos los aficionados de estos vuelan
sus drones dentro de las areas estipuladas por la FAA, tratan de usar soluciones de software para
mantener a los drones alejados de las areas a las que no pertenecen [45]. DJI y otras compafiias
usan “geofences”, que alertan a los pilotos si sus drones estan en areas que estan fuera de los
limites. En algunos casos, las geofences evitan que los drones vuelen. AirMap esta probando un
nuevo sistema de geofence que proporcionara a los pilotos alertas de audio y visuales en tiempo
real si se estdn acercando al espacio aéreo geofenzado. Pero las geofences no siempre
corresponden al espacio aéreo que la FAA quiere proteger, y los usuarios a menudo pueden

anularlas o deshabilitarlas [45].

3.7. FRACTURA EN MATERIALES CONVENCIONALES

La fractura en materiales puede definirse como la separacion de un cuerpo en dos 0 mas piezas
bajo la accion de una carga, los componentes que rigen la fractura son: la iniciacion de la grieta
y su propagacion, dependiendo del material en que se presente la fractura ésta se considerara
ductil o fragil. Dentro del campo de investigacion de fractura se tienen dos términos
importantes: la mecanica de fractura y la tenacidad a la fractura [9].

La mayoria de los casos practicos corresponden al modo I. Una combinacién de especial interés
esel modo Iy II, el cual se presenta en grietas inclinadas, mientras que el modo 111 es relacionado

a fracturas por torsion pura [46].

3.7.1. Mecanica de fractura
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El campo conocido como mecénica de fracturas se ocupa de las condiciones de formacién y
agrandamiento de las superficies de separacion del material [17].

La mecanica de la fractura se enfoca al estudio del comportamiento de materiales con fisuras u
otros pequefios defectos [5], esta comprende el estudio de los mecanismos y procesos de
propagacion de grietas en sdlidos, asi como las deformaciones y distribucion de tensiones que
ocurren en un material ya sea agrietado o con discontinuidades, el cual es sometido a cierta
tension externa [46].

Los origenes de la mecanica de fractura pueden remontarse a un articulo publicado por Griffith
en 1920, en el cual demostrd por primera vez que la resistencia real a la tension de materiales
fragiles era significativamente menor que la resistencia predicha tedricamente debido a la
presencia de grietas. Inglis demostré que, a medida que la elipse se aproximaba a una grieta
lineal, los esfuerzos en la punta de la elipse tendian al infinito [9]. Irwin, introdujo un nuevo
principio de la propagacién de grietas que dice que una grieta se propagara si la tasa de la energia
de deformacion G es mas grande que el trabajo critico necesario para crear nuevas superficies
de grietas. La evolucion de la mecanica de la fractura puede estudiarse a partir de al menos tres

puntos de vista: analiticos, numéricos y experimentales [9].

Existen dos criterios principales en el estudio de la Mecénica de la Fractura considerando el tipo
de formulacion del problema del estudio de la resistencia y el fallo de materiales:

1. El primero, energético, estudia el cambio de la energia potencial cuando las grietas se
abren, utilizando el principio de la minimizacién de la energia potencial como forma de
averiguar el tamafio de las grietas para tensiones dadas [46].

2. El segundo enfoque es completamente local, y se basa en examinar las tensiones en la

punta de grieta y comparar estos con valores conocidos del material [46].

3.7.2. Tenacidad a la fractura de los materiales

La tenacidad a la fractura mide la capacidad de resistencia de un material que tiene un defecto
auna carga aplicada, ésta depende del espesor de la probeta, por lo que al incrementar su espesor

la tenacidad a la fractura disminuye hasta un valor constante; es considerada una propiedad
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cuantitativa de los materiales [5]. También puede definirse como la capacidad del material a
resistir la propagacion de grietas [47].

El factor de intensidad de tension (SIF) es otra forma de considerar la dureza de un material en
términos de factor de intensidad en la punta de una grieta que se requiere para propagarse. El
pardmetro factor de concentracion de tensién, Kl (para el modo I) es la relacion de la tension
maxima en la vecindad de una muesca, grieta 0 cambio de seccion a la tension aplicada
remotamente [47]. El factor de intensidad de tension, K, se usa para determinar la tenacidad a
la fractura de la mayoria de los materiales, que es una medida de la concentracion de tension en
el frente de la grieta bajo cierta consideracion. La fractura severa ocurre cuando este SIF alcanza
un valor critico como lo indica Kc. La relacion entre Kl y Kc es similar a la relacion entre el
limite elastico y la resistencia a la traccién, por lo que Kc es mayor que Kl [41]. Por lo tanto,
Kc es el valor maximo que puede soportar el material sin ninguna fractura final y depende tanto
del tipo de materiales como de su grosor. Cuanto menor sea el valor de Kc, menos resistente

seré el material [47].

3.7.3. Modos de fractura

En la punta de una grieta, el campo de tension se puede dividir en tres componentes, llamados
Modo I, Modo Il y Modo Il (figura 3.9), los cuales se muestran a continuacion [48]:
o Modo I (apertura) : Tension normal perpendicular al plano de la grieta.
o Modo II: Desplazamientos de las superficies de la grieta son perpendiculares al plano
de la grieta y los esfuerzos cortantes son paralelos al plano de la grieta.
o Modo I (desgarramiento): Esfuerzos cortantes y movimiento de material paralelos al

plano de la grieta.
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Figura 3.9. Modos de fractura en materiales [48].

El modo | hace que la grieta se abra ortogonalmente a la superficie de la fractura local y da
como resultado tensiones de traccién o compresion en las superficies que se encuentran en la
linea'y = 0y que tienen un vector normal n = e2. Modo 11 hace que las superficies de la grieta
se deslicen entre si en la direccion x1 y resulta en esfuerzos cortantes en el xz direccion por
delante de la grieta. El modo Il provoca la superficies de grietas para deslizarse entre si en el

x3 direccion y resulta en esfuerzos cortantes en la direccion xs por delante de la grieta [49].

Otra forma de pensar en los tres modos de fractura es en términos de las simetrias de los campos
de desplazamiento como se muestra en la figura 3.10. En el Modo I, las superficies de las fisuras
se abren bajo carga de traccion. En el Modo II, las caras de la grieta se deslizan entre si en la

direccion xo. En el modo 11l las caras de la grieta se deslizan entre si en la direccion xs [49].
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Figura 3.10. Simetrias de los modos de desplazamiento de la punta de la grieta para cada modo de fractura, a)
modo I, b) modo I, ¢) modo 111 [49].
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3.7.4. Teoria de Griffith

En 1920 Griffith planted que todos los materiales contenian pequefias grietas, y que estas no se
propagarian hasta que se alcanzara una tension particular, este valor depende de la longitud de
la grieta [47].

Cualquier defecto (quimico, grieta, dislocacion y tension residual) existente en un material se
considera como grieta de Griffith, es decir, una homogeneidad que pueda causar una

concentracion de tension que puede desarrollarse hasta fallar a un valor particular de tension.

La principal contribucion de Griffith fue el desarrollo crucial de un criterio de fractura basado
en argumentos energéticos y la introduccion concomitante de propiedades materiales. Al hacer
esto, la fractura debe verse como formada por una fuerza impulsora que se aplica, generalmente,
por agentes externos y una resistencia al desarrollo de una fisura, que depende de las propiedades
del material y que realmente se desarrolla durante la carga o Proceso de “forzamiento”. La ec.

3.2 lo expresa de forma mas general:

ova = constante del material (Ec. 3-2)

Este enfoque realmente abrio6 la puerta a la idea crucial de que la constante material se puede
determinar mediante la experimentacion; el conocimiento de cosas como la energia superficial
no impide la implementacion de la prediccién de las longitudes y tensiones de las fisuras por
fractura. Esta constante ahora se conoce como la "tenacidad a la fractura™ de un material. Por lo
tanto, aunque hay algunos aspectos cuestionables, el trabajo de Griffith ha demostrado ser
valioso para impulsar tanto la comprension de los factores materiales como el desarrollo de un

marco mas general que ahora se conoce como Mecanica de la fractura.

Cambio total en la energia del sistema: La energia total del sistema, después de la insercion de
una grieta, es simplemente la energia inicial mas los cambios en las energias de deformacion y

superficie [50]:
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Utotal = Uo + 4ay - 5

(Ec. 3-3)

2.2

o~

E

A Utota — Ug = 4ay - (Ec. 3-4)

Donde: y = energia superficial especifica, Uo = energia inicial, E = energia de deformacion.

Griffith sefialé que la grieta comenzara a propagarse infinitesimalmente cuando el cambio de
energia comience a disminuir: esto ocurre cuando el cambio de energia es méximo y la derivada

con respecto a la longitud de la grieta es cero [50]:

dAUtotal -
da

Esto lleva al siguiente resultado en el punto de fractura:

0 (Ec. 3-5)

2Ey
Ta

G _
O,fractura - (Ec. 3-6)

Esta puede reescribirse como:

Owna = |/2Ey (Ec. 3-7)

Donde el esfuerzo por fractura se denota como: os
3.7.5. Otras contribuciones en el area de fractura

E. Orowan:

En un articulo publicado en 1949 reconocio que las ecuaciones de Griffith podrian modificarse
ligeramente mediante la conclusion de la plasticidad; estas ideas fueron desarrolladas
posteriormente, donde surgid que el término de y = energia superficial, podia reemplazarse por
la energia superficial efectiva = ye, que es la suma de de la energia superficial verdadera (y), y

trabajo de deformacion de la plasticidad (yp), donde su orden de magnitud es mayor a y:
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Ye=Y+Yp (Ec. 3-9)

Es maés practico simplemente medir el esfuerzo de fractura en varias longitudes de fisura para
paneles con fisura central y mostrar que el producto de o+/a a es una constante. Esta constante
puede usarse luego para calcular los esfuerzos de fractura y las longitudes criticas de las grietas
[50]. La vision critica de Orowan contribuy6 a estimular la actividad dirigida a comprender la
fractura de materiales estructurales de alta resistencia. Esta actividad culminé con el desarrollo

de una disciplina completamente nueva conocida como Mecénica de fractura elastica lineal [50].

Inglis:

Inglis consider6 un amplio rango de carga (incluida la carga de corte) para lo que con frecuencia
se llama la grieta "Griffith". Los autores opinan que las complicadas técnicas matematicas
utilizadas por Inglis hicieron que su trabajo fuera algo inaccesible, lo que puede explicar el

crédito limitado que ha recibido por sentar las bases de la mecéanica de las fracturas.

Muskhellishvilli:

Fue probablemente el primero en utilizar funciones de una variable compleja para resolver
problemas planos de elasticidad. Sus técnicas se resumen a su texto sobre elasticidad, que fue
utilizado como base para mapeos complejos del modelo Dugdale para la zona pléastica de la

punta de la grieta.

Westergard:

Westergaard desarroll6 un método muy elegante de analisis de tension, que se baso en trabajos
anteriores utilizando un analisis complejo propuesto por Carothers, Nadai y MacGregor. El
enfoque de Westergaard fue proyectar la funcion de tension de Airy, ¢, en términos de un
conjunto de funciones de variables complejas y luego escribir las tensiones en términos de estas

funciones. Como ejemplos del poder de este método, Westergaard resolvio los campos de

50
Universidad Autonoma de Baja California

Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias



tension elastica de una serie de problemas interesantes de fisuras en solidos isotropicos y

homogéneos.

Sneddon y Sack:

Sneddon abordd problemas 2D elasticos similares pero, curiosamente, también abordd el
problema 3D de una grieta en forma de moneda de radio a. Al resolver las tensiones y
deformaciones en un cuerpo que contenia tal grieta, calculé los cambios en la energia de
deformacion y la energia superficial, y siguiendo a Griffith, postul6 que el punto de inestabilidad

ocurre cuando:

ow-u) _
da -

donde W representa la disminucion de la energia de deformacion eléstica y U es el aumento de

0 (Ec. 3-9)

la energia superficial. El resultado fue el criterio de fractura de la ec. 3-10:

nEy
2a(1-v2)

of = (Ec. 3-10)

3.8. FRACTURA EN MATERIALES COMPUESTOS

La incapacidad de los materiales para realizar su funcién de disefio se conoce como una falla,
la fractura es uno de los ejemplos de posibles fallas [17].

En los materiales compuestos la falla en un laminado puede ser causado por la falla de una
lamina individual o capas dentro del laminado, este tipo de falla es de tipo intralaminar, cuando
existe una separacion de ldminas o capas contiguas se le conoce como falla interlaminar [9].
La delaminacion, que es la separacion de las capas reforzadas con fibras que se apilan juntas
para formar laminados, es uno de los patrones de fractura mas comdnmente observados en
materiales compuestos. Las causas mas frecuentes de la delaminacion son los materiales
utilizados y las discontinuidades estructurales que dan lugar a tensiones interlaminares [9].

Los compuestos pueden exhibir modos de fallo ya sean relativamente simples o extremadamente
complejos. Las fallas complejas pueden incluir una o mas fracturas interlaminares,

intralaminares, o translaminares, y, por lo tanto, pueden necesitar ser examinadas muchas
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superficies de fractura. Para reducir el numero de superficies a examinar se debe tomar la
decision de cudles superficies son las que proporcionaran una informacién mas atil [9].

En materiales compuestos reforzados con fibras, las fallas longitudinal y transversal a la
direccién de las fibras se distinguen, como en la figura 3.11. El modelo del material para una
ldmina unidireccional de un compuesto de fibra reforzada consiste en un material eléstico
ortotrépico lineal, un criterio de fallo que indica el inicio de la respuesta inelastica, y un dafio

de la determinacion de la ley de evolucion de la degradacion de la rigidez con la carga [9].
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Figura 3.11. Modos de falla interlaminar, (1+) tensién longitudinal, (1-) compresion longitudinal, (2+) fractura
transversal con orientacion de fibras 0°, (2-) fractura transversal con orientacion de fibras a 53° [9].
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La falla longitudinal ocurre en el modo de tension (+1) en la figura 3.10, debido al rompimiento
de la fibra; el desprendimiento y la propagacion que se llama “fiber kinking”, que es el cambio
brusco de direccién de la propagacion de grietas en la interfase [51], ocurre en el modo de
compresion (-1) en la figura 3.11. La falla en la direccion transversal abarca tanto agrietamiento
de la matriz y la desunidn de la fibra-matriz. Cuando la tension de cizallamiento en el plano es
grande en comparacion con el esfuerzo de compresion transversal, el plano de fractura es
perpendicular al plano medio de la placa (+2) en la figura 3.11.

En general, la fractografia se utiliza para determinar el modo de fallo, sitio de iniciacion,
direccién y crecimiento de la grieta, y todas las influencias ambientales sobre la falla. Por ahora
se conoce que las fracturas translaminares pueden presentar modos de resistencia a la tension,
compresion, cizalladura, flexion y fatiga, mientras que las fracturas intralaminares e
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interlaminares pueden presentar sobrecarga y fatiga en el modo tensién I, el modo Il de
cizallamiento, y la combinacién de ambos [51].

Desde una perspectiva fractografica, en una fractura translaminar al final de una fibra fracturada
se observa evidencia de las condiciones de falla, es decir, si la fibra ha fallado en tension o
compresion [51]. En el caso de una falla a tensién como la presentada en la figura 3.12a, las
fibras individuales presentan fracturas radiales en los extremos de las fibras y, a menudo exhiben
morfologia de “mirror o espejo”, “mist 0 niebla” y “hackles 6 superficie fibrosa”, lo que
proporciona un medio para deducir la direccion local y global de la falla. La fractura en la
compresion (fig. 3.12b) es por lo general a través de microbuckling, lo que conduce a “chop

marks” sobre un lado de los extremos de las fibras fracturadas y los patrones radiales en la otra

Bl

Tension

Figura 3.12. Morfologia de fibras, a) fractura de las fibras en tensién, b) compresion en CFRP [9].

La figura 3.13 muestra una probeta de fibra de carbono fracturada en modo de tension, la

superficie aparentemente es rugosa y se pueden apreciar lineas de Chevron.
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Figura 3.13. Probeta de material compuesto reforzado con fibra de carbono con fractura en modo de tensién

[9].

Los experimentos indican la existencia de un umbral de energia de falla (FTE), que es el nivel
de energia de impacto al que se produce el dafio por primera vez en un laminado compuesto.
Los impactos por debajo de este umbral de energia no producen dafios [9]. Los impactos por
encima del nivel de FTE producen grietas en la matriz generadas por cizalladuras o tensiones
de flexion a la traccion alrededor del &rea de indentacion. Se desarrollan principalmente en las
capas intermedia y posterior. Las grietas de la matriz son seguidas por delaminaciones de
interfaz que crecen desde las puntas de las grietas [16]. Las delaminaciones se producen entre
capas de diferentes orientaciones y se alargan a lo largo de la direccién de la fibra de la interfaz
de la capa inferior, desarrollandose las delaminaciones mas grandes entre las capas con el mayor
desajuste de orientacion [16]. A medida que aumenta la energia de impacto, las fracturas
superficiales de fibra se inician en el lado de traccion de la muestra impactada y pueden

propagarse a través de las capas restantes, lo que lleva a la perforacion total del laminado [16].

Durante la deformacion de un compuesto, el dafio microestructural se extiende en todo el
material compuesto, pero se puede sufrir mucho dafio antes de que se deteriore la capacidad de
carga [52]. Mas alla de cierto nivel critico de dafio, la falla puede ocurrir por la propagacién de
una grieta que generalmente tiene una naturaleza mucho méas compleja que las grietas en
materiales homogéneos. El crecimiento de grietas es inhibido por la presencia de interfaces,
tanto a nivel microestructural entre fibras y matriz, como a nivel macroscépico como planos de
debilidad entre ldaminas separadas en un laminado de multiples capas. Por lo tanto, la fractura
de un compuesto implica no solo la ruptura de las fibras que soportan la carga y la matriz débil,
sino una combinacion compleja de desviaciones de grietas a lo largo de estas interfaces débiles
[52].
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3.8.1. Crecimiento de grietas en materiales compuestos

Los defectos y fallas en polimeros y compuestos tienen la capacidad de influir en el desempefio
de las estructuras a traves de varios mecanismos.

La micro fisuracion es la principal causa de falla del material debido a su naturaleza de no ser
detectada y también debido a la fragmentacion de la estructura inducida que conduce a la
reduccion de propiedades mecanicas como resistencia, rigidez y estabilidad dimensional [53].
El dafio macroscopico se detecta tradicionalmente visualmente y se repara manualmente. Las
técnicas de inspeccion de dafios, como la ecografia y la radiografia, se utilizan para detectar
dafios microscopicos e internos [53]. Sin embargo, los dafios como las micro fisuras son dificiles
de detectar debido a las limitaciones en la resolucion de estas técnicas y, por lo tanto, no se
reparan, ademas, las grietas, los defectos estructurales y la delaminacién que se forman
profundamente en la estructura de los compuestos poliméricos son extremadamente dificiles de
detectar y reparar [53]. Estos defectos internos no solo disminuyen el rendimiento del material,
sino que también sirven como catalizadores para dafios adicionales como macro fisuras,
hinchazon por humedad y desunion. Las micro fisuras también son responsables de la
degradacion ambiental del polimero y la consecuente reduccion del rendimiento, asi como de la
reduccion de la adhesién que conduce a la desunién [53].

La mayor parte del dafio que se produce en la superficie de las estructuras poliméricas o de los
polimeros laminados se debe a la escision de la cadena y la rotura estructural. Esto provoca un
rapido deterioro de las propiedades fisicas en el sitio del dafio que también puede propagarse
localmente o migrar a otros sitios [53]. La reparacidn de las cadenas dafiadas a menudo da como
resultado la restauracion de las propiedades originales y evita que el dafio se expanda.

Las cadenas de polimeros se dafian cuando se someten a tensiones externas, como productos
quimicos agresivos, calor, luz (incluidos los rayos UV), impacto mecanico, radiacion y
particulas de alta energia. El dafio puede manifestarse como abolladuras, grietas, micro fisuras,

roturas y fracturas [53].
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En la figura 3.14 se puede identificar cuatro regiones que se presentan en el proceso de la
fractura, cerca de la orilla de la grieta esta la region del proceso, cuando la orilla de la grieta
comienza a crecer, una especie de estela de la region del proceso comienza a quedarse atras [9].
Fuera de la orilla de la grieta se encuentra una region plastica que, de igual manera, conforme
va avanzando la orilla de la grieta va dejando una estela, en este punto el material se comienza
a deformar elasticamente, debido al retiro de la carga aplicada y en muchas ocasiones ocurre
una deformacion plastica secundaria generada por la deformacion plastica primaria, a estas dos
regiones, es decir, las regiones plasticas primaria y secundaria se les conoce como regiones
disipativas, todo lo que esté fuera de estas regiones le Ilamamos zonas elasticas [9]. En la figura
también se observa las fases del crecimiento de la grieta, inicialmente se aplica una carga y no
se presenta crecimiento de la grieta, al aumentar la carga la grieta comienza a crecer a causa de
la nucleacién, en este proceso se mantiene un crecimiento de grieta estable, conforme la
nucleacion y propagacion de la grieta va creciendo, la grieta se convierte finalmente en una

grieta inestable, dando origen a una fractura final en el material [9].

. == Reoion del proces:
—_— 1. Carga sin crecimiento Region del proceso

de grieta
Region plastica

— 1. Inicio del

stela
crecimiento de grieta Estela

Region elastica

2. Crecimiento de grieta
—— b
estable

2. Inicio del crecimiento
= de grieta inestable

3. Crecimiento de grieta

b inestable

Figura 3.14. Fases del proceso de fractura, 1) carga con crecimiento de la grieta, 2) crecimiento de grieta
estable, 3) crecimiento inestable de la grieta [9].

La seleccion de resinas y fibras, la forma en que se combinan en la disposicion y la calidad del
compuesto fabricado deben controlarse cuidadosamente para lograr la dureza optima. Ademas,

los requisitos de materiales para las mayores resistencias a la traccion y al corte de los laminados
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a veces son incompatibles con los requisitos para la mayor tenacidad. Cuando una grieta
preexistente esta presente en un compuesto, puede propagarse o no bajo la accién de una carga
ciclica, dependiendo de la naturaleza del compuesto [52].

Cuando una grieta se somete a una carga dependiente del tiempo, ya sea armonica o aleatoria,
la grieta crecerd gradualmente, aunque la amplitud de la carga sea muy pequefia. Este fendmeno
se llama Propagacion de grietas por fatiga (FCP) y puede provocar de manera inesperada y
repentina una falla por fatiga [54].

Todos los esfuerzos para predecir el crecimiento de grietas y la fatiga en un laminado compuesto
se ven afectados por la forma Unica 'y compleja en que las grietas pueden crecer en un laminado.
Las grietas tienden a crecer en la matriz paralela a las fibras. Por lo tanto, si se corta una grieta
paralela a las fibras, como en la figura 3.15a, crecera en una direccion paralela a si misma, es
decir, de una manera similar [7]. Sin embargo, si se corta una grieta en algin angulo con respecto
a las fibras, la grieta seguira creciendo paralela a las fibras y no paralela a si misma, es decir, un
crecimiento de grietas similar como en la figura 3.15b. Entonces, debido a que un laminado
compuesto tiene muchas capas en varias orientaciones, un corte de grietas en un laminado da

como resultado un crecimiento de grietas que a veces es localmente similar y otras veces no [7].

o

a)

Figura 3.15. Crecimiento de grieta, a) crecimiento de grieta similar, b) crecimiento de grieta no similar [7].

Cuando la energia requerida para el crecimiento de grietas es igual 0 mayor que la energia
requerida para la creacion de una nueva superficie, la grieta se propagara. EI modelado de la
propagacion de grietas en polimeros es un area de investigacion en curso en la que la mayoria
de los modelos se basan en un pardmetro llamado K, [53]. A través del desarrollo de fallas por

apertura de fisuras (modo | en la figura 3.16), K estd asociado con esfuerzos aplicados,
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geometria de material / fisura y profundidad de fisura. La grieta se propagara una vez que la
geometria de la grieta y la tensién aplicada varien a lo largo de la carga ciclica 0 mondtona,
alcanzando el factor de intensidad de tension critica (Kig) [53]. Durante una carga monotona, el
tamafo del crecimiento de la grieta se correlaciona con el factor de intensidad de tension
maxima experimentado (Kimax), mientras que durante la carga ciclica el crecimiento de la grieta
esta asociado con el cambio en K; y Kivax ( AK ). Para curar los materiales poliméricos

agrietados, es necesario volver a sellar las superficies fracturadas o impedir la propagacion de

CenE

Material inicial Fuerza actuando Abertura inicial Continuacién de
en material de modo de falla abertura por
modo de falla

Figura 3.16. Modo I de falla en sus diferentes etapas [53].

Las grietas en los compuestos son de naturaleza mas complicada que las de los materiales
homogéneos. La comprension del mecanismo de fractura de los compuestos reforzados con fibra
requiere una comprension de la secuencia de incidentes de fractura microscopica que conducen
al crecimiento de una grieta macroscopica bajo cargas mon6tonamente incrementadas.

La tabla 3-5 muestra los compuestos reforzados con polimeros mas comunes, sus aplicaciones,

ventajas y principales fuentes de falla.

Tabla 3-5. Aplicaciones y modos de falla presentes en compuestos mas comunes [53].

TiPo DE CUALIDADES APLICACION FUENTE DE GRIETAS
COMPUESTO
Biocompatible, baja tasa -
. - Implantes médicos,
Fibra de de desgaste, estabilidad estructuras Caraa por impacto
carbono/PEEK quimica, capacidad de - gap P
. e - aeroespaciales
imagen, rigidez a medida
Partes de aviones Grietas por fatiga es la
Fibra de Licero. resistente v fuerte militares y civiles, mayor amenaza para
carbono/Epoxy gero. y tanques de combustible estructuras con esta
criogénico aplicacion, permeacion de
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combustible liquido y
gaseoso, fuga de gas

Fabricacion rentable,

Revestimientos en pozos

Ambiente dificil, pérdida de
integridad estructural,

Fibra de sustitucion de tubos de direccionales de -
S . . entonces la durabilidad de
vidrio/Epoxy acero susceptibles a la petroleo, cascos de .
o : - convierte en un problema,
corrosion barcos y turbinas e6licas . .
grieta por fatiga
Baja absorcion de
. humedad, resistente a
Fibra de corrosion quimica, alta Implantes médicos Grietas por delaminacién
carbono/UHMWPE . N g L P P
resistencia a la abrasion y
al impacto
- _ Barcos de pesca y
Fibra de Buena estabilidad quimica patrulleros, domos Grietas inducidas por el

en agua de mar, bajo

vidrio/Viniléster
costo

submarinos, pipas de
agua y petréleo crudo

medio ambiente

Bajo costo, buena
estabilidad quimica en
agua de mar

Fibra de
vidrio/Poliéster

Cascos de barcos, palas
de aerogeneradores

Dafio irreversible al
compuesto como resultado
de deterioro ambiental

Universidad Autonoma de Baja California
Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias

59



CAPITULO 4
METODOLOGIAY
DESARROLLO
EXPERIMENTAL



Dentro de este capitulo de tesis se describen y desarrollan los métodos de manufactura,
materiales seleccionados y normativas seleccionadas para la fabricacion de los modelos y
probetas necesarios para la realizacion de pruebas en materiales compuestos y aluminio para la
obtencion de resultados. Ademas de lo antes mencionado, también se muestra el proceso de
simulacion aplicados para la comparacion de resultados tedricos y experimental. Este capitulo
muestra los diagramas de flujo mediante los cuales se llevaron a cabo las actividades durante el

proceso de desarrollo de esta tesis.

4.1. MATERIALESY EQUIPO

Dentro de la etapa de experimentacion se realizé la manufactura de probetas con un laminado
de fibra de carbono y resina epoxica en base a las normativas ASTM D3039 y D7136 donde
posteriormente fueron probadas, utilizando este mismo material, se fabricaron dos laminados
con la geometria de los perfiles alares SC (2)-0714 y GOE777-1L simulando los perfiles alares
utilizados en un A380 y B777 respectivamente. EI método de manufactura aplicado para
probetas y perfiles fue laminado manual con curado por vacio.

En base a las normativas antes mencionadas también fue necesario la manufactura de fixturas
como soporte para la colocacion de los perfiles alares durante las pruebas de impacto, ya que
los perfiles se colocaron en la zona de pruebas con un angulo de 20°, esta angulacién fue
seleccionada en base al &ngulo al que se encuentra el borde de ataque de una aeronave comercial
durante la fase de despegue.

Para poder manufacturar los laminados con geometria de perfiles alares mencionados
anteriormente, fueron necesarios cuatro moldes de espuma de alta densidad, los materiales y
equipo necesario para la experimentacion se muestra en las siguientes secciones, el concentrado
de materiales y equipo necesario se encuentra en la tabla 4-1, mientras que la bomba para vacio

utilizada se muestra en la figura 4.1.
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Tabla 4-1. Materiales y equipo necesarios para los procesos de manufactura y pruebas.

MATERIALES EQuirPO
Fibra de carbono Maquina de pruebas universales
Resina epoxica Cortadora de banco
Desmoldante Maquina de impacto por gravedad
Espuma de alta densidad Placa de vidrio
Gel coat Equipo de vacio
Bondo Rodillo para laminados

Figura 4.1. Bomba de vacio utilizada para el curado de laminados y perfiles alares.

Los materiales principales para la manufactura de los laminados y perfiles mencionados
anteriormente son la fibra de carbono bidireccional 3K y la resina epdxica de baja viscosidad
PRO SET LAM-125, a continuacion, las secciones 4.1.1 y 4.1.2 mencionan las propiedades de

los materiales por separado.

4.1.1. Fibrade carbono 3K

El término de 3K utilizado en la fibra de carbono utilizada hace referencia al nimero de fibras
minusculas (filamentos) utilizados en una “mecha” del tejido biaxial de la fibra, 1K significa
que posee 1,000 filamentos, 3K = 3,000 filamentos y asi sucesivamente [55].

Las propiedades mecéanicas de la fibra de carbono 3K (figura 4.2) utilizada pueden observarse
en la tabla 4-2.
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Figura 4.2. Fibra de carbono bidireccional 3K utilizada en probetas y perfiles alares.

Tabla 4-2. Propiedades de fibra de carbono utilizada [56].

PROPIEDADES VALOR
Filamentos 3K
Médulo de tension 2.27 —2.40 MPa [33 - 34.9 MSI]
Elongacién 1.4-1.95%
Resistencia a tension | 4,205.8 —4,738.17 MPa [610 — 635 KSI]
Longitud del rollo 91.44 m [100 yd]
Peso 183.09 — 200.04 gr/m? [5.4 — 5.9 0z/y?]
Espesor 0.304 mm [0.012 in]
Color Negro

4.1.2. Resina epoxica utilizada

Para la manufactura de las probetas de impacto y tension fue utilizada la resina epoxica de baja
viscosidad PRO SET LAM-125, mientras que para los perfiles alares se utilizd el mismo tipo
de resina epoxica de baja viscosidad, pero de marca West System 209. A continuacion, las

secciones 4.1.2.1 y 4.1.2.2 mencionan las propiedades de cada una de ellas.
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4.1.2.1. Prosetlam-125

La resina epdxica utilizada es una resina de baja viscosidad, que en conjunto con el catalizador
PRO SET LAM-229 de curado lento, crean una combinacion 6ptima para laminados manuales,
con aplicacion de vacio y por infusién, ya que se tienen varias horas de trabajo antes del inicio
de curado de la resina, lo que la hace buena opcidn para usarse en piezas grandes o con los
métodos antes mencionados.

En la figura y tabla 4-3 se observa la resina utilizada y sus propiedades mecanicas

respectivamente.

N1

[

W01251 04711 (99 gan)

Figura 4.3. Resina y catalizador PRO SET utilizados en laminados para probetas.

Tabla 4-3. Propiedades de resina epdxica PRO SET LAM-125[57].
PROPIEDADES GENERALES

Tiempo de trabajo 500gr (25°C) 72-90 min
Viscosidad de mezcla (25 °C) 525 cP
Proporcion de mezcla 3:1
Densidad curada 1.15 g/cc (9.62 Ib/gal)
PROPIEDADES MECANICAS
Dureza 91 tipo D
Resistencia a tension 25°C 61 MPa (8,850 psi)
Elongacion por tension 25°C 1.9%
Resistencia a flexion 25°C 101 MPa (14,600 psi)

PROPIEDADES TERMICAS
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Temperatura de deflexion térmica 54°C (129.2 °F)

4.1.2.2. West System 105

La resina West System 105 es una resina epoxica de baja viscosidad, que en conjunto con el
catalizador West System 209 de curado lento, crean una combinacién optima para laminados
manuales, con aplicacion de vacio y por infusidn, ya que se tiene aproximadamente de sesenta
a noventa minutos antes del inicio de curado de la resina, lo que la hace buena opcion para
usarse en piezas grandes o con geometrias complicadas

A continuacion, la figura y tabla 4-4 se observa la resina utilizada y sus propiedades mecénicas

respectivamente.

A
D

' EPOXY RESIN. %

Figura 4.4. Resina epoxica y catalizador utilizados en manufactura de perfiles alares.

Tabla 4-4. Propiedades de resina epdxica West System 109 [58].
PROPIEDADES GENERALES

Tiempo de trabajo 100gr (22.22 °C) 9-12 min
Viscosidad de mezcla (22.22 °C) 975 cP
Proporcion de mezcla 5:1
PROPIEDADES MECANICAS
Dureza 83 tipo D
Resistencia a tension ASTM D638 54.46 MPa (7,900 psi)
Elongacion por tension ASTM D-638 3.4 %
Resistencia a flexion ASTM D-790 97.21 MPa (14,100 psi)
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PROPIEDADES TERMICAS
Temperatura de deflexion térmica ‘ 47.7°C (118 °F)

4.2. DISENO DE FIXTURAS PARA MANUFACTURA Y
PRUEBAS EN PERFILES ALARES

4.2.1. Fixtura para laminado de perfiles

Para la manufactura de los perfiles alares fue necesaria la construccion de una fixtura para
sujetar los perfiles alares, ya que por su compleja geometria no era posible mantenerlos
verticales al momento del laminado. Los materiales utilizados para la fixtura se muestran en la

tabla 4-5 y este mismo puede observarse en la figura 4.5.

Tabla 4-5. Materiales utilizados para fixtura.

MATERIAL CANTIDAD
Tornillo sin fin 2
Angulo de acero 2
Tuerca 4
Tuerca de mariposa 2
Rondaba 8

Figura 4.5. Fixtura disefiada para la manufactura de perfiles alares.
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4.2.2. Fixtura para pruebas de impacto

Para la realizacion de las pruebas de impacto en los perfiles alares SC (2)-0714 y GOE777-I1L
fabricados con material compuesto, donde se utiliz6 la maquina establecida por lanorma ASTM
D7136 en las instalaciones del laboratorio de Ingenieria Aeroespacial, fue necesario disefiar una
fixtura para sujetar el perfil al angulo establecido anteriormente, ya que por la geometria del
perfil alar no era posible que se mantuviera por si solo en la angulacién necesaria (20°).

La fixtura contd con las siguientes dimensiones: 63.5 x 114.3 mm (2.5 x 4.5 in), y resulté con
una altura total de 55.62 mm (2.19 in), la figura 4.6 muestra la fixtura mencionada anteriormente

colocada en la maquina de impacto.

Figura 4.6. Fixtura colocada en area de prueba sujetando perfil alar.

4.3. PROCESOS DE MANUFACTURA DE LAMINADOS

Utilizando los materiales mencionados en la seccion anterior, se realizardn laminados para
probetas y perfiles alares, las probetas seran basadas en las normativas ASTM D7136 y D3039,
mientras que los perfiles alares manufacturados estaran basados en la geometria de los perfiles
GOET777-1Ly SC (2)-0714. A continuacion, en los siguientes apartados se muestran los métodos

utilizados para estos procesos, asi como sus resultados.
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En total se manufacturaron dos diferentes tipos de probetas, la primera de ellas para la
realizacion de pruebas de tensién en materiales compuestos bajo la norma ASTM D3039,
mientras que la segunda fue para la norma D7136 para pruebas de impacto en compuestos por
caida libre, en los anexos de la presente tesis se encuentran los planos de cada una de las
probetas, sin embargo, para fines précticos en las figuras 4.7 y 4.8 se puede observar la

geometria y dimensiones mas significativas de cada una.

\J

M- u

W = 25 mm [1.0 in]
T=25mmI[0.1in]
L = 250 mm [10 in]

Figura 4.7. Geometria y dimensiones de probetas en base a norma ASTM D3039 [59].

W =100 mm [4 in]
L -+ T=5mm[0.2in]

\ L =150 mm [6 in]

Area de
impacto

-
T

Figura 4.8. Geometria y dimensiones de probetas bajo la norma ASTM D7136 [60].

4.3.1. Probetas para prueba de tension ASTM D3039

Para la manufactura de probetas para la prueba de tension se realizé un laminado de seis capas

de fibra de carbono bidireccional y resina epdxica con un acomodo de capas de [(+45,-
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45)/(0,90)]2s basado en el arreglo propuesto por la norma ASTM D7136 [60] y al trabajo de G.
Batra sobre los angulos de un laminado en compuestos [61]; utilizando el método de
manufactura por vacio, la tabla 4-6 muestra los materiales y herramientas necesarias para la
realizacion de las probetas.

Tabla 4-6. Materiales y equipo necesario para laminado de probetas de material compuesto.

MATERIALES EQuirPO
Fibra de carbono Cortadora de banco
Resina epdxica Placa de vidrio
Desmoldante Rodillo para laminado
Catalizador Equipo de vacio

La manufactura para las probetas de tension se inicié mediante el delineado y corte de la fibra
de carbono. La figura 4.9 muestra la fibra de carbono y las herramientas necesarias para el
proceso de corte, delineado y corte de la misma. Ya que fue necesario el corte de la fibra a [+45°]

se cre0 una plantilla para optimizar el tiempo del proceso de corte.

a) b)
Figura 4.9. Proceso de corte, a) material y herramientas necesarias para proceso de corte, b) corte de fibra.

Al final, para cada laminado se utilizaron dimensiones diferentes en base a su respectiva
normativa ASTM, la figura 4.10 hace muestra la diferencia dimensional entre ambas.
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IMPACTO

Figura 4.10. Fibra de carbono cortada para la manufactura de probetas de impacto y tension.

El proceso de laminacidn de probetas inici6 con la preparacion de la superficie a utilizar como
base, fue de suma importancia remover de la superficie cualquier impureza para que al momento
de manufacturar el laminado este no fuera afectado estéticamente, ya que la normativa ASTM
D3039 menciona que incluso los defectos superficiales en un laminado pueden causar
alteraciones en los resultados de las pruebas mecanicas. Para este paso se utilizé diluyente y una

espatula metalica, en la figura 4.11 se observa el antes y después de la superficie.
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a) b)
Figura 4.11. Superficie para laminado, a) antes de limpieza, b) posterior a limpieza.

El siguiente paso se aplicaron cinco capas de cera desmoldante para una vez curado poder retirar
el laminado con mayor facilidad. La figura 4.12 muestra la placa con las cinco capas de cera

aplicadas.

Figura 4.12. Superficie para laminado, a) aplicacién de cera desmoldante, b) superficie con 5 capas aplicadas.

Posteriormente se reunid el material necesario para el curado de la pieza a vacio, el cual se
observa en la figura 4.13, se inici6 con el proceso de manufactura de los mismos para las
probetas bajo la ASTM D3039 y D7136.
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Figura 4.13. Materiales, equipo y herramientas para laminado con aplicacion de vacio, de abajo hacia arriba,
1) bagging film (café), 2) breather (blanca), 3) release peel ply (verde).

El proceso de manufactura inicié adhiriendo la cinta doble cara en la placa donde se realizé el
laminado (figura 4.14), posteriormente se realizd la mezcla de resina epdxica y catalizador, se
utilizo resina epdxica de baja viscosidad PRO-SET LAM -125 y catalizador de la misma marca
LAM-229. La tabla 4-7 contiene los valores referentes a cantidades, tiempos de curados y
porcentajes de resina utilizados en los laminados de probetas para tension e impacto, la relacién

de resina-secante utilizada de 3:1 fue la establecida por el fabricante.
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Figura 4.14. Adhesion de cinta doble cara en superficie y bolsa de vacio para proceso de vacio.

Tabla 4-7. Valores referentes al uso de la resina epoxica utilizada en los laminados para probetas.

) TIEMPO DE CANTIDAD DE
RELACION TIEMPO DE
LAMINADO INICIO DE RESINA
RESINA-SECANTE . CURADO (hrs)
CURADO (min) UTILIZADA (gr)
Tension 31 50 24-36 251
Impacto 31 120 24-36 550*

*La cantidad de resina utilizada para el laminado de probetas de impacto fue para los dos laminados a

manufacturar.

Se inici6 con la manufactura del laminado colocando capas de fibra de carbono y aplicando
resina epoxica en cada una de ellas con brocha y rodillo para ayudar en la distribucion uniforme
de la resina, asi como eliminar excesos. Este proceso se encuentra en la figura 4.15 a

continuacion
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Figura 4.15. Manufactura manual en laminado a) aplicacién con brocha, b) distribucion con rodillo.

El siguiente paso fue la colocacion de las capas de breather, release film y reléase peel ply sobre
el laminado, donde finalmente se sellé la bolsa de vacio y se inicio la extraccion de aire,

resultando una placa como la que muestra la figura 4.16.

a) b)

Figura 4.16. Proceso de curado por vacio, a) aplicacion de release peel ply y breather a laminado, b) aplicacion
de vacio a laminado.
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El tiempo de curado fue de aproximadamente treinta y seis horas, posteriormente se desmoldd
el laminado, la figura 4.17 muestra el acabado superficial del laminado.

a) b)

Figura 4.17. Laminado de 6 capas de fibra de carbono bidireccional y resina epoxica, a) vista frontal, b) vista
posterior.

Posteriormente se procedié a remover el excedente con ayuda de un Dremel®, y con una sierra
de banco se escuadro el laminado, con ello se obtuvieron las probetas de tension, el proceso se

desarrolla en la figura 4.18.

a) b) c) d)

Figura 4.18. Escuadrado de extremos en laminado, a) herramienta rotativa utilizada, b) laminado sin
excedentes, ¢) delineado de geometria de las probetas, d) corte de probetas en sierra de banco.
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Al finalizar se obtuvieron como resultado las probetas que se observan en la figura 4.19.

Figura 4.19. Probetas para tensién posterior al corte.

Con ayuda de un vernier se continud al dimensionamiento de las probetas, obteniendo asi los
valores de espesor, ancho y longitud (total y calibrada), asi como promedio y desviacion
estandar. Finalizado esto, se deline6 el area calibrada o de prueba en las probetas. A
continuacion, la tabla 4-8 presenta un concentrado dimensional de las probetas, mientras que en

la figura 4.20 muestra el dimensionamiento y area de prueba de las probetas.
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Figura 4.20. Probetas de tensién, a) dimensionamiento, b) delineado de area de prueba.

Tabla 4-8. Concentrado dimensional de probetas para tension.

No. DE ANCHO LONGITUD LONGITUD ESPESOR PESO
PROBETA mm [in] TOTAL mm [in] | CALIBRADA mm [in] mm [in] gr
1 25.57 [1.003] 304.8 [12] 176.02 [6.93] 1.62 [0.064] 16
2 25.55 [1.006] 304.8 [12] 176.02 [6.93] 1.70[0.067] 17
3 25.57 [1.007] 305.05 [12.01] 177.8 [7] 1.70[0.067] 17
4 25.45[1.002] 305.05 [12.01] 177.8 [7] 1.72[0.068] 18
5 25.70 [1.012] 305.30 [12.02] 177.8 [7] 1.67 [0.066] 17
6 25.67 [1.011] 305.56 [12.03] 177.8 [7] 1.65 [0.065] 17
Promedio 25.55 [1.006] 305.07 [12.01] 177.19 [6.976] 1.68 [0.066] 17
Desviacién
estandar 0.10 [0.004] 0.27 [0.011] 0.91 [0.036] 0.02 [0.001] | 16.05[0.632]

4.3.2. Probetas para pruebas de impacto ASTM D7136.

El método de manufactura manual se aplicé a todos los laminados realizados. Para las probetas

de impacto se realizaron dos laminados con diez capas de fibra de carbono bidireccional y resina

epoxica con una orientacion de [0, + 45, 90].

La manufactura de ambos laminados comenzd con la aplicacion de cera desmoldante en las

superficies a utilizar, se realizo el arreglo de resina-catalizador para los dos laminados, de esta

forma el proceso de curado y propiedades de resina en ambos laminados fueron los mismos.
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Una vez que se tuvo la resina, fibra y superficies listas se colocaron las conexiones para la
bomba de vacio, ya que en el laminado de las probetas para pruebas de tensién se tuvo pérdida
de vacio por el método de conexion seleccionado, se decidio utilizar una valvula de paso y un
conector dentro de la bolsa para aminorar la pérdida de vacio durante el curado de los laminados.
En lafigura 4.21 se observa la conexion utilizada de la bolsa de vacio a la valvula y la manguera
conectada a la bomba de vacio, asi como uno de los laminados dentro de la bolsa para vacio.

a) b) c)

Figura 4.21. Manufactura de probetas para impacto, a) conexion utilizada para bomba de vacio, b) aplicacion
de capas de fibra de carbono y resina, ¢) laminado dentro de bolsa de vacio.

Al pasar aproximadamente treinta y seis horas se realiz6 la extraccion del laminado de la bolsa
de vacio y se continu6 a escuadrar, marcar y cortar las probetas tal como se realizd con las
probetas de tension. La figura 4.22 realiza un seguimiento visual de los procesos antes

mencionados.
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a) b) c)
Figura 4.22. Preparacion de laminado para probetas de impacto, a) escuadrado de laminado, b) delineado de
probetas, ¢) corte de probetas con sierra de banco.

El resultado final de las doce probetas para impacto, seis para utilizar con una energia para

drones y seis para energia con granizo se muestra en la figura 4.23.

a) b)

Figura 4.23. Probetas para impacto, a) con energia de impacto aplicada de drones, b) con energia de impacto
aplicada de granizo.
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De la misma forma se realiz6 el dimensionamiento de las probetas con ayuda de un vernier, la
tabla 4-9 contiene los valores de las probetas para granizo, mientras que la 4-10 contiene los

valores de las probetas para drones.

Tabla 4-9. Concentrado dimensional de probetas para impacto por granizo.

ANCHO LARGO ESPESOR PEso
PROBETA . . .
mm [in] mm [in] mm [in] gr
Gl 101.6 [4] 152.73 [6.013] 2.94[0.116] 61
G2 102.08 [4.019] 152.73 [6.013] 2.92[0.115] 61
G3 101.95 [4.014] 152.67 [6.011] 2.92[0.115] 61
G4 101.82 [4.009] 152.73 [6.013] 2.87[0.113] 61
G5 102.13 [4.021] 152.78 [6.015] 2.89[0.114] 61
G6 101.93 [4.013] 152.88 [6.019] 2.87[0.113] 60
Promedio 101.90 [4.012] 152.75 [6.014] 2.89[0.114] 60.83
Desviacién
estandar 0.17 [0.007] 0.05 [0.002] 0.02 [0.001] 10.36 [0.408]

Tabla 4-10. Concentrado dimensional de probetas para impacto por drones.

ANCHO LARGO ESPESOR PEso
PROBETA . - .
mm [in] mm [in] mm [in] gr
D1 102.03 [4.017] 152.52 [6.005] 3.048 [0.120] 62
D2 101.65 [4.002] 152.83 [6.017] 3.07 [0.121] 62
D3 101.16 [3.983] 152.65 [6.01] 3.12 [0.123] 62
D4 101.95 [4.014] 152.65 [6.01] 3.09 [0.122] 62
D5 101.67 [4.003] 152.57 [6.007] 3.09 [0.122] 62
D6 101.54 [3.998] 152.01 [5.985] 3.09 [0.122] 62
Promedio 101.65 [4.002] 152.52 [6.005] 3.07 [0.121] 62
Desviacion
estandar 0.30 [0.012] 0.254 [0.010] [0.001] 0

4.3.3. Manufactura de moldes para perfiles alares

La finalidad de la manufactura de los moldes fue para poder fabricar con ellos el perfil alar de
material compuesto. Se manufacturaron dos moldes positivos utilizando como material base
espuma de alta densidad; en la seccién 4.3.2.1 se desarrolla su proceso de manufactura.

4.3.3.1. Moldes positivos
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Para el proceso de manufactura del laminado del perfil alar se decidio fabricar dos moldes, cada
uno conformado por dos partes, uno para cada perfil alar; estos estdn compuestos por una parte
negativa y otra positiva, en ellos se manufacturaron los laminados para los perfiles alares
GOE777-IL y SC (2)-0714.

A continuacion, la figura 4.24 muestra el diagrama de flujo utilizado para el proceso de
fabricacion de los moldes.

Inicio
e tiene el groso
d deseado?
A A
Se utilizd Seleccion
como base w | materiales para
espuma de | fabricacion del = -
alta densidad molde Unién de piezas de
— espuma (si aplica)
Y
o Y
Se utilizd Uso de software
SolidWorks de dibujo para Desbaste completo
parala |« hacer plantila de de modelo de
creacion de la la geometria de la éspuma
plantilla pieza
3 Esto con el fin d_e-
v oG de) [P o upeice
i capa fina de
:_eaiﬂ‘:a?imli% Impresion de pbondo proteger la
seimp plantilla espuma del gel
a escala 5-1 coat
Y
\f_ Desbaste de
Dibujo de plantilla superficie con
enplacade | diferentes lijas
espuma
S— Y
v Aplicacion de
— gel coat en
Recorte de superficie
espuma de alta
densidad »
Se utilizaron 3 Pulido de
diferentes L superficie
tamanos de Desbaste de
grano, de menor superficie v
a mayor para sup
fener un mejor Fin

acabado

Figura 4.24. Diagrama de flujo de manufactura de molde.

El primer molde realizado fue el removible positivo de espuma de alta densidad con la geometria
de los perfiles GOE777-IL y SC (2)-0714. En base al diagrama anterior, la manufactura de los
mismos, inicié colocando una impresion a escala 5-1 (en base a las dimensiones originales del

archivo del perfil [62][63]) de los perfiles sobre la superficie de la espuma de alta densidad
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como muestra la figura 4.25, posteriormente se deline6 la geometria en el perfil y se recort6 en

la espuma.

Figura 4.25. Manufactura de moldes, a) plantilla de perfil GOE777-1L en espuma para delineado, b) perfil SC
(2)-0714 antes y después del corte.

Una vez que se tuvieron las diez secciones individuales de los dos modelos de perfiles alares,
con la ayuda de lijas con diferente tamafio de grano se desbasté la superficie de cada una hasta
que esta fuera uniforme al tacto y se unieron las diez secciones, el resultado de este proceso se

observa en la figura 4.26.
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Figura 4.26. Molde positivo con secciones de perfiles unidas y desbastadas, a) perfil GOE777-IL, b) perfil SC
(2)-0714.

En la figura 4.27 se observa la importancia del proceso de desbaste individual, asi como en
conjunto, ya que en el apartado a) de la figura se observan irregularidades superficiales, mientras

que en el b) (posterior al desbaste) se observa una superficie uniforme.

Figura 4.27. Perfil SC (2)-0714, a) perfil sin desbaste, b) perfil pulido.

83
Universidad Autonoma de Baja California

Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias



Al tener todas las secciones unidas, se continud con la aplicacion de una ligera capa de resanador
multiusos para reducir en lo posible la porosidad e irregularidades en la superficie (figura 4.28

ayb).

Figura 4.28. Perfiles con aplicacion de resanador, a) GOE777-IL, b) SC (2)-0714.

Posteriormente se desbasto el resanador con la ayuda de las mismas lijas utilizadas para el
acabado de la espuma, iniciando con lijas de grano medio y concluyendo con lijas de grado fino
para gque la superficie resultara lo méas tersa posible, el resultado de este proceso de observa en
la figura 4.29.

Figura 4.29. Perfil SC (2)-0714 con superficie pulida.

Posterior a la aplicacion de resanador, se coloc6 una capa de bondo en ambos perfiles, esto con
el fin de que la espuma no sufriera dafios al aplicar la Gltima capa (gel coat) sobre los perfiles.
La aplicacion del bondo se llev6 a cabo con la ayuda de cufias, al igual que se hizo con el

resanador multisuperficie. La figura 4.30 muestra la aplicacion del bondo en los perfiles.
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Figura 4.30. Aplicacion de bondo en perfil.

La figura 4.31 se utiliza como referencia para poder realizar una comparacion del perfil a) con
la capa de bondo una vez curada y el perfil b) con la capa de bondo curada y desbastada, ya que

de esta forma se aprecia mejor la diferencia del acabado superficial de ambas.

Figura 4.31. Perfiles con capa de bondo, a) superficie curada, b) superficie curada y desbastada.

Al finalizar el proceso de desbaste se aplico en las areas con pequefias imperfecciones una pasta
para resanar bondo de secado rapido (figura 4.32), se desbastd nuevamente la superficie con

lijas de mayor a menor grado abrasivo hasta que quede lo mas uniforme posible, la figura 4.13
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a muestra el perfil con la pasta aplicada, mientras que la b muestra el perfil con la pasta una vez

pulida.

a) b)

Figura 4.32. Uso de pasta de secado rapido perfil con pasta resanadora, a) aplicacion de pasta, b) pasta pulida.

Como ultima capa de material, se aplico con brocha una capa de gel coat para sellar la superficie
del perfil aplicando la relacion gel coat — secante recomendada por el fabricante, se utilizd 1gr

de secante por 63 gr de gel coat (figura 4.33), aplicando el secante con una jeringa y el gel coat

con la ayuda de una bascula para mayor precision.

Figura 4.33. Aplicacion de gel coat a molde.

A continuacién, en la figura 4.34 se observan ambos perfiles con la capa de gel coat aplicada

sobre su superficie.
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Figura 4.34. Perfiles alares con recubrimiento de gel coat.

Por ultimo, se desbasto la superficie de gel coat con lijas de diferentes tamafios de grano yendo

de grano medio a fino, el acabado final se muestra en la figura 4.35.

Figura 4.35. Perfil alar de espuma recubierto con gel coat.

El cuidado que se tuvo en la superficie del molde de espuma es debido a que en base a esta
obtendra el molde negativo, y utilizando ambos se podran manufacturar los perfiles alares de
fibra de carbono y resina epdxica, por lo que, para que el laminado tenga una superficie lisa 'y
no sea necesario ningun retrabajo es de suma importancia que las superficies de ambos moldes

(positivo y negativo) tengan una superficie lo mas uniforme posible.
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En total fueron necesarios diez perfiles de espuma de aproximadamente 25.4 mm (1 in) de
espesor para la construccion final del molde, el perfil alar resultante de este molde tuvo un largo
aproximado de 50.8 mm (2 in), la longitud de 254 mm (10 in) su objetivo de manufactura fue el
poder tener entre cinco y seis perfiles alares en un mismo proceso para que las propiedades de
los mismos se mantuvieran lo mas similar posible, y asi se redujeron las probabilidades de

obtener resultados con discrepancias significativas.

4.3.4. Manufactura de perfiles alares

El proceso de seleccion de los perfiles alares se llevd a cabo comparando las aeronaves
comerciales que utilizan un mayor porcentaje de material compuesto en su estructura (estas
aeronaves se muestran en la seccion 3.2), los modelos seleccionados fueron: el A380 y B777
fabricados con un 25% y 11% de material compuesto respectivamente. Mediante el proceso de
busqueday comparacion de perfiles en diversas bases de datos, desde Airfoil Tools hasta NASA,
se encontrd que los perfiles mas parecidos a los utilizados en esas aeronaves eran el GOE777-
IL para el B777,y el SC (2)-0714 para el A380. Los perfiles antes mencionados se muestran a
continuacion en las figuras 4.36 y 4.37, las dimensiones y geometria base de dichos perfiles
fueron obtenidos de la base de datos Airfoil Tools, en base a ello se cre6 el modelo en
SolidWorks [63].

Figura 4.36. Perfil alar SC (2)-0714. imagen superior geometria obtenida de Airfoil Tools, imagen inferior
modelo de SolidWorks [63].
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Figura 4.37. Perfil alar GOE777-1L, imagen superior geometria obtenida de Airfoil Tools, imagen inferior
modelo de SolidWorks [62].

El proceso de manufactura de ambos perfiles alares fue el mismo utilizado en las probetas de
tension e impacto, dicho proceso se inici0 marcando y cortando la fibra de carbono,
posteriormente se colocd en el molde del perfil alar en la fixtura para manufactura cuidando de
colocarlo lo més elevado posible y cuidando la presion aplicada al cerrar la fixtura para no dafar

el molde. La figura 4.38 a continuacion muestran el molde sujeto en la fixtura.

Figura 4.38. Colocacion de molde GOE777-IL en fixtura para manufactura.

Para no dafiar la bolsa y se presentaran fugas al aplicar el vacio, fueron colocadas protecciones

en las esquinas de los angulos de acero y las orillas de los tornillos sin fin (figura 4.39).
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Figura 4.39. Protecciones aplicadas a fixtura para no dafiar la bolsa de vacio.

Se colocaron cinco capas de cera desmoldante sobre el molde con ayuda de estopa, esperando a
gue secara una antes de colocar la siguiente. Posteriormente se colocd la cinta doble cara para

vacio alrededor del &rea de la fixtura y se inici6 con la mezcla de resina y catalizador a utilizar.

Se manej0 resina epoxica West System® 105 y catalizador West System® 209 empleando una
relacion de 3.5:1; una vez completamente mezclado se inicié con la aplicacion de una capa
delgada de resina epdxica en el molde y posteriormente se fueron colocando las ldminas de fibra
de carbono, esparciendo la resina epoxica con brocha y apoyandose de un rodillo para
distribuirla de manera uniforme, una vez colocadas las diez laminas se colocaron los
complementos para el proceso de embolsado y curado a vacio; la tabla 4-11 muestra los datos,

mientras que en la figura 4.40 y 4.41se muestra su proceso de manufactura.

Tabla 4-11. Valores de resina epdxica aplicados en la manufactura.

. TIEMPO DE CANTIDAD DE
RELACION TIEMPO DE
LAMINADO INICIO DE RESINA UTILIZADA
RESINA-SECANTE . CURADO (hrs)
CURADO (min) (ar)
Perfiles alares 351 70 24-36 200
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a) b)
Figura 4.41. Mejora en bolsa de vacio, a) bolsa sellada antes de aplicar vacio, b) bolsa con vacio aplicado.

Se dio un tiempo aproximado de treinta y seis horas para el curado de ambos perfiles alares, una
vez pasado este tiempo, fueron desmoldados cuidando la fuerza aplicada para no dafar el

laminado y el molde, en la figura 4.42 puede observarse el resultado final de ambos perfiles.
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a) b)
Figura 4.42. Perfiles curados y desmoldados, a) GOE777-IL, b) SC (2)-0714.

Una vez desmoldados se recortaron los excesos de fibra y resina en los extremos de los perfiles,
posteriormente se marcaron las secciones de cada perfil, los cortes de estas se llevaron a cabo

con la ayuda de un Dremel®, en la figura 4.43 se desarrollan los procesos antes descritos.

a) b)
Figura 4.43. Perfiles alares, a) delineado de secciones de perfiles alares, b) corte de secciones.
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En total se obtuvieron doce perfiles de aproximadamente 50.8 mm (2 in), seis secciones para
cada tipo de perfil alar. A continuacion, las tablas 4-12 y 4-13 contienen las medidas obtenidas

de cada uno de los perfiles alares.

Tabla 4-12. Dimensiones de perfil alar SC (2)-0714.

ESPESOR DE ESPESOR DEL
NO. DE ANCHO CUER.DA PERFIL MATERIAL
PERFIL mm [in] mm [in] . .
mm [in] mm [in]
Al 53.594 [2.110] 78.460 [3.089] 24.968 [0.983] 3.327 [0.131]
A2 53.365 [2.101] 77.292 [3.043] 25.679 [1.011] 3.403 [0.134]
A3 53.060 [2.089] 78.536 [3.092] 26.238 [1.033] 3.251[0.128]
A4 54.635 [2.151] 78.562 [3.093] 26.593 [1.047] 3.022 [0.119]
A5 54.660 [2.152] 78.892 [3.106] 26.695 [1.051] 3.251[0.128]
A6 54.127 [2.131] 79.171 [3.117] 26.644 [1.049] 2.997 [0.118]
Promedio 53.898 [2.122] 78.486 [3.090] 26.136 [1.029] 3.200 [0.126]
Desviacion —, 61 10.026] 0.635 [0.025] 0.685 [0.027] 0.152 [0.006]
estandar
Tabla 4-13. Dimensiones de perfil alar GOE777-IL.
NO. DE ANCHO CUERDA ESPESOR DEL ESPESOR DEL
. . PERFIL MATERIAL
PERFIL mm [in] mm [in] . .
mm [in] mm [in]
B1 52.730 [2.076]  76.073 [2.995] 33.451 [1.317] 3.403 [0.134]
B2 52.679 [2.074]  74.549 [2.935] 33.197 [1.307] 3.657 [0.144]
B3 55.041[2.167]  75.565 [2.975] 33.223[1.308] 3.378 [0.133]
B4 55.473[2.184]  74.345[2.927] 33.629 [1.324] 3.454 [0.136]
B5 53.949 [2.124]  75.260 [2.963] 33.629 [1.324] 3.606 [0.142]
B6 52.451 [2.065] 75.336 [2.966] 33.782 [1.330] 3.276 [0.129]
Promedio 53.721[2.115]  75.361 [2.967] 33.477 [1.318] 3.454 [0.136]
Desviacid
CSVIACION 1 295 [0.051]  0.635 [0.025] 0.228 [0.009] 0.127 [0.005]
estandar

4.4, PRUEBAS MECANICAS
4.4.1. Prueba de tension ASTM D3039

Como se menciono anteriormente, la prueba de tensién para las probetas de material compuesto
fue realizada bajo la norma ASTM D3039 “Método de prueba estandar para propiedades de
tension de materiales compuestos de matriz polimérica”, la tabla 4-14 a continuacion muestra
las variables de mayor importancia para la realizacién de dicha prueba.
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Tabla 4-14. Variables para la realizacién de prueba de tension.
Maquina de pruebas

No. de probetas Carga aplicada utilizada Software utilizado
Méaquina Universal
6 100kN Electromecénica 100kN Software por MTS
MTS

Al tener dimensionadas todas las probetas y con el area de prueba definida se colocé la primera
probeta de material compuesto en la maquina de tension de 100 KN MTS utilizando una
velocidad de 2 mm/min [0.5 in/min] y se inicid la prueba, esta se detuvo al momento de la
ruptura de la probeta y esta una vez removida, se colocd la siguiente hasta concluir con las seis.

La figura 4.44 muestra la probeta colocada en la maquina de MTS y la ruptura posterior a esta.

Figura 4.44. Prueba de tensidn en probetas de material compuesto, a) probeta sujetada por las mordazas, b)
ruptura de probeta.

Una vez que se sometieron todas las probetas a la prueba de tension se realizé de nuevo la
medicion de las mismas, asi como su comparacion con los modos de fallo mas comunes, los
cuales se encuentran establecidos en la norma ASTM D3039 (figura 4.45). En el capitulo cinco
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de resultados de esta investigacion se muestran las medidas y modos de fallo presentados para

cada probeta.
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Tipo de falla Codigo Area de falla Codigo Locacién de falla | Cédigo

Angulado A Dentro de la mordaza I Abajo B
Delaminacién en borde D En la mordaza A Arriba T
Mordaza G <1 ancho de la mordaza W Izquierda L
Lateral L En zona de prueba G Derecha R
Modo multiple M(xyz) Multiples areas M Centro M
Division larga S Varios A% Varios A%
Explosiva X Desconocido D Desconocido D
Otra e}

Figura 4.45. Codigos de modos de falla tipicos en pruebas de tensién [59].

4.4.2. Prueba de impacto ASTM D7136

Las pruebas de impacto realizadas a las probetas de fibra de carbono y resina epoxica fueron
basadas en la normativa ASTM D7136 “Método de pruebas estandar para medir la resistencia
al dafio de un compuesto de matriz polimérica reforzado con fibra a un evento de impacto de
caida por gravedad”. Para esta prueba se utilizé el equipo de pruebas descrito en la normativa,

el cual consiste en una torre de caida libre con una altura maxima de 2 m y un indentador que
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puede adoptar diferentes geometrias, en este caso se utilizé uno semi-esférico, en el &rea de
pruebas se utilizaron 4 sujetadores con punta de neopreno para que el espécimen se mantenga
inmovil al momento de la prueba, con cuidado de no dafiar la superficie de la probeta. La
maquina de impacto se muestra en la figura 4.46, mientras que el area de prueba con la probeta
colocada se encuentra en la figura 4.47.

Figura 4.46. Maquina de pruebas de impacto por gravedad.
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4421,

Figura 4.47. Area de prueba de maquina de impacto con probeta de material compuesto colocado para prueba
de impacto.

4.42.2. Célculo de la energia de impacto

La energia de impacto depende de los factores de altura y el peso del indentador, esta puede ser
calculada en base al espesor de la probeta, 0 en este caso, al ya contar con una energia de impacto
especifica, lo que procedi6 fue encontrar la altura a la que necesita ser liberado el indentador, la
siguiente ecuacion establecida en la norma ASTM D7136 muestra la formula utilizada para la

obtencién de este valor:
E

H= 2 (Ec. 11)

magg

Donde, H es la altura del indentador en (m), m, es la masa del indentador en (kg) vy, g es la
constante de aceleracion de la gravedad 9.81 m/s2.

Sustituyendo la Ec, 2 por los valores utilizados se obtuvo que:

Para granizo se utilizé una energia de impacto de 37 J [16]:

377

H = R EAIE 0.942 m [3.09 ft]
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Para drones se utilizd una energia de impacto de 40 J [64]:

40 ]

= Ges = 102m [334f]

El valor del peso del indentador fue obtenido del trabajo de tesis de Miguel Velazco [65], ya
que la maquina de impacto por gravedad utilizada es la misma, con los valores del volumen y

densidad del indentador se obtuvo un valor de 4 kg (8.81 Ib).

4.4.2.3. Metodologia de analisis del area de dafio

Ademas de la cuantificacion del dafio también fue realizada una inspeccién visual, donde en
base a la norma ASTM D7136 se realizan trazos a 0°, 90° y + 45° (figura 4.48) para obtener el

valor de la extension del dafio en la superficie.

|

!
Extension del ! i io
X . Direccion
dafio detectado | longitudinal
por NDI I (carga)
|
|
|
i

3 Centro del
espécimen

4
Diametro

maximo
de daiho

Centro del
espécimen

Figura 4.48. Medicidn de la extension del dafio por impacto en probetas [60].
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La norma también nos muestra como referencia el diagrama de la figura 4.49 que contiene los
modos de falla mas comunes para pruebas de impacto aplicadas en materiales compuestos, en

base a esta figura se realizara la clasificacion de dafos en el capitulo 5.

Tipos de
dafios Pl

externos }\ %/

visibles .

Abolladura Fracturas/Grieta Divisiones Grandes grietas
i 1as/Di i ion i Rotura
(comun para superficies de fibras/Perforacién
con cinta)
Tipos de i
dafios [
internos
NDI NDI
Indicaciones: Indicaciones:
Delaminacion Separacion/Grietas

Figura 4.49. Modos de dafio cominmente observados por impacto de caida libre [60].

Los resultados de las pruebas se pueden ver afectados por variables como: la altura de caida, la
velocidad y la energia del impacto, vibraciones del impacto, la maquina de pruebas utilizada,
geometria del indentador y la fixtura en que se coloca la probeta, sin embargo estos resultados

serén descritos 0 mostrados en el capitulo X de resultados [60].

4.4.2.4. Prueba de impacto en probetas

Se realizo la prueba de impacto en doce probetas, aplicando una energia de 40 J en seis de ellas,
y otra de 37 J en las seis restantes.

Utilizando un vernier se cuantifico el area dafiada por el indentador de la maquina en cada una
de las doce probetas donde se tomaron medidas de los especimenes a lo largo de los ejes X, Y

y Z. (Véase capitulo X seccién 5.1.1y 5.1.2).
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4.4.3. Prueba de impacto en perfiles alares

La prueba de impacto realizada en los laminados de perfiles alares se llevd a cabo basandose en
algunos puntos que dicta la norma ASTM D7136 como son: la maquina de pruebas, espesor del
laminado, peso y geometria del indentador, y la orientacién de la fibra en el laminado; en base
a los datos recopilados en la bibliografia, fueron seleccionados los valores que se muestran en
la tabla 4-15 para llevar a cabo las pruebas.

Tabla 4-15. Valores a utilizar para pruebas de impacto [16][64].

PERFIL MOMENTO RIESGODE ENERGIADE ANGULO DE SECCION
AERONAVE DEL ALA
ALAR DE VUELO IMPACTO  IMPACTO [J] ATAQUE
Despegue /  Granizo 37 Angulo de
A 2)-0714 o 20°
360 sceera Aterrizaje Drones 40 0 ataque
Despegue / Granizo 37 Angulo de

B777 GOETTTIL  \errizaje Drones 40 20° atague

Para la prueba de impacto en ambos perfiles alares fue necesario disefiar y construir una fixtura
para sujetar el perfil alar durante la prueba, la figura 4.50 a continuacién muestra el perfil

colocado en el area de pruebas y sujeto por la fixtura.
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Figura 4.50. Area de pruebas de maquina de impacto con perfil alar colocado para realizacion de la prueba.

4.5. SIMULACIONES MECANICAS

Para las simulaciones mecéanicas se utilizo el software ANSYS® y SolidWorks®, la figura 4.51

muestra el diagrama de flujo utilizado para la realizacién de las simulaciones.
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Figura 4.51. Diagrama de flujo para proceso de simulaciones.

En base al diagrama mostrado anteriormente se inici6 dibujando en SolidWorks® la geometria

de las probetas y perfiles alares mencionados anteriormente.

4.5.1. Simulaciones realizadas a piezas manufacturadas de material compuesto.

Para realizar una validacion de los resultados experimentales obtenidos se decidio realizar una
comparacion de los mismos con simulaciones de las pruebas mecanicas, estas simulaciones
fueron realizadas en el software de ingenieria ANSYS, algunos componentes fueron dibujados
utilizando SolidWorks.

102
Universidad Autonoma de Baja California

Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias



45.1.1. Simulacion de prueba de tensién en probetas ASTM D3039

Utilizando la geometria establecida por la norma, se llevé a cabo la simulacion de la prueba de
tension en el software ANSYS, colocando una sujecion de la pieza en el area inferior y una
sujecion superior donde se aplicd la fuerza, tal como se realiza de manera practica, la figura 4.52

muestra la probeta.

0.00 1o 200,00 (mm)
50,00 150,00

Figura 4.52. Modelo MEF en ANSYS.

Una vez llevada a cabo la simulacion, se procedié con la comparacién de los resultados
experimentales y numéricos para poder realizar la validacion de los mismos, dichos valores se

encuentran en el capitulo 5

45.1.2. Simulacion de prueba de impacto

Tal como en la simulacion realizada para la prueba de tension, para la validacion de resultados
de la prueba de impacto por caida libre se decidié realizar una comparacion de los resultados
obtenidos mediante la simulacién. Se utiliz6 el software ANSYS para la realizacion de esta,
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donde se respetd la geometria y dimensiones de las probetas utilizando un promedio de las
dimensiones de las 12 muestras manufacturadas.

Las variables con que se aliment6 el software fueron ademas de las geometrias, la velocidad,
altura y propiedades de los materiales utilizados. En la figura 4.53 se muestra como se colocaron

las geometrias antes de correrse la simulacion.

Figura 4.53. Geometrias de probeta e indentador utilizados en la simulacién para prueba de impacto.

4.6. METODOS DE INSPECCION NO DESTRUCTIVOS

Las pruebas no destructivas conocidas por sus siglas en inglés NDT implican el uso de técnicas
de medicion no invasivas para obtener informacidn sobre defectos y diversas propiedades de
materiales, componentes y estructuras, informacion que se necesita para determinar su
capacidad para realizar su funcion prevista y para prevenir fallas [66]. Este método de
inspeccion es utilizado en varias industrias por su versatilidad, entre estas industrias se encuentra

incluida la aeroespacial.
4.6.1. Inspeccion visual

La inspeccion visual es generalmente el primer y méas simple tipo de inspeccion, es una técnica

de NDT que proporciona un medio para detectar y examinar una variedad de defectos de la
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superficie, como corrosién, contaminacion, acabado de la superficie y discontinuidades de la
superficie, se usa ampliamente para detectar y examinar grietas superficiales, que son
particularmente importantes debido a su relacion con los mecanismos de falla estructural [66],
[67].

4.6.2. Liquidos penetrantes

La inspeccidn de liquidos penetrantes es un método no destructivo para revelar discontinuidades
que estan abiertas en las superficies de materiales solidos y esencialmente no porosos. Se pueden
encontrar indicaciones de un amplio espectro de tamarios de defectos independientemente de la
configuracion de la pieza de trabajo e independientemente de las orientaciones de los defectos.
Los liquidos penetrantes se filtran en varios tipos de diminutas aberturas superficiales por accion
capilar, debido a esto, el proceso se adapta bien a la deteccion de todo tipo de grietas
superficiales, solapamientos, porosidad, areas de contraccién, laminaciones y discontinuidades
similares. La principal limitacion de las inspecciones de liquidos penetrantes es que solo pueden
detectar defectos que rompen la superficie y tienen cierto volumen para retener el penetrante
[66]. Se pueden observar las ventajas y desventajas del uso de esta técnica en la tabla 4-16 a

continuacion.

Tabla 4-16. Ventajas y desventajas en la aplicacion de liquidos penetrantes [67].

Tipo de inspeccion APLICACION VENTAJAS DESVENTAJAS
Grietas Econdémico Solo superficies no porosas
) ) Solo defectos en la
Porosidad Sensible o
superficie
o Caminos de ) .
Liguidos Equipo minimo desordenado
fugas
penetrantes — _
Aplicacion a superficies . L
Costuras ) Necesita ventilacién
irregulares
Solapas Versétil

Entrenamiento minimo
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46.2.1. Proceso de aplicacion de liquidos penetrantes en probetas de impacto y
perfiles alares

Para este proceso se utilizaron barras de luz fluorescentes Cyalume® de grado militar y se coloco
el liquido con ayuda de un gotero para tener una aplicacion mas precisa sobre las probetas, l0s

materiales utilizados se muestran en la figura 4.54.

Figura 4.54. Tinta fluorescente aplicada a probetas en proceso de inspeccion visual de dafios.

Se aplicaron pequefias gotas de tinta fluorescente en el area dafiada por impacto y después de
esperar un par de minutos se removio el exceso de tinta, quedando Gnicamente en las grietas

superficiales como se observa en la figura 4.55.
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Figura 4.55. Aplicacion de tinta fluorescente en area impactada.

4.6.2.2. Proceso de aplicacion de liquidos penetrantes en perfiles alares

Se utiliz6 la misma metodologia para la aplicacion de la tinta fluorescente en los dos tipos de
perfiles alares, la figura 4.56 muestra la aplicacion en uno de los perfiles.

L
—

Figura 4.56. Aplicacion de tinta fluorescente a perfiles alares.
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CAPITULOS5
RESULTADOS
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En este capitulo se presentan los resultados experimentales obtenidos mediante las pruebas de
impacto y tension realizadas. En base a los valores obtenidos fue posible identifica el modo de

falla de las probetas y perfiles.

5.1. RESULTADOS DE PRUEBAS DE IMPACTO ASTM
D3039

Como fue mencionado anteriormente se llevd a cabo la prueba de tension basada en la ASTM
D3039 en seis probetas de material compuesto, el software de MTS recopil6 los valores de cada
una de las pruebas durante su realizacion, en base a ellos se obtuvo la siguiente grafica (grafica
5.1) en la que se observa el comportamiento del material durante el proceso de la prueba de
tension. Ademas de dicha grafica también se muestra un concentrado de los valores resultantes
de las pruebas en las probetas considerando de la dos a seis, como se observa en la tabla 5-1.

Cabe mencionar que la probeta nimero uno fue removida de los resultados por ser esa misma
la utilizada para crear el set up de la prueba, su remocién se realizé con el fin de no alterar los

resultados de la misma.
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Gréfica 5.1. Gréfica esfuerzo — deformacion de probetas sometidas a tension bajo la ASTM D3039.

Puede observarse en la grafica que la curvatura presentada por los valores resultantes de la
prueba no presenta irregularidades en la formacion de los datos, lo que se traduce como una
buena manufactura de las probetas, ya que su comportamiento en conjunto es bastante similar.
Los valores generales de las probetas rondan en una elongacion entre los 0.457 a 0.558 mm
(0.018 a 0.022 in) con un esfuerzo respectivo de 330.94 a 351.63 MPa (48,000 a 51,000 psi).

Tabla 5-1. Concentrado de resultados numéricos de pruebas de tension.

CARGA . DESPLAZAMIENTO MODULO DE
ESPESOR . ESF. MAX h )
PROBETA mm [|n] MAXIMA MPa [PSl] MAXIMO DEFORMACION ELASTICIDAD
KN [LBF] mm [in] GPa [psI]
1.70 14.77 341.78 18.37
2 [0.067]  [3.321.33] [49570.99]  °>°8[0.141] 1.86 [2,665,165.59]
1.70 13.95 313.42 17.41
3 [0.067]  [3.136.68] [45.457.72]  °27[0.129] 182 [2,525,507.22]
1.72 13.91 31251 15.62
4 [0.068]  [3.127.57] [45.325.74]  °>22[0.127] 2.09 [2,266,355]
175 15.06 338.37 17.80
5 [0.069]  [3.386.28] [49.07641]  °0[0-146] 1.93 [2,582,974.73]
1.65 14.00 334.04 19.64
6 [0.065]  [3.149.20] [48.44840]  >42[0135] 1.78 [2,849,954.70]
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1.70 14.33 328.02 17.76
[0.067]  [3.224.21] [47575.21] — °>43[0135] 1.89 [2,577,991.44]

Desviacion 0.03 0.53 14.02
estandar [0.001] [120.75] [2,033.66]

Media

0.203 [0.007] 0.781 1.46 [212,991]

En base a la grafica de esfuerzo — deformacion, se realiz6 un analisis de normalidad en ambos
resultados mediante gréficas de probabilidad, a continuacion, las graficas 5.2 y 5.3 muestran
dicho analisis respecto a la deformacion y esfuerzo respectivamente.

Grafica de probabilidad de la deformacion en probetas 2, 3,4, 5y 6
Normal - 95% ClI

9999 -
Variable

—e— def2

— m - def3
99 - @ - def4
—a - def5

95 —p- def6

Mean StDev N AD P
001023 0005907 1702 1BB72 <0005
0009352 0.005401 1556 17276 <0005
0009116 0.005264 1532 16.991 <0005
001046 0.006041 1758 19.513 <0005
0009693 0005598 1629 18.081 <0005

80

50

Porcentaje

20

-0.01 0.00 0.01 0.02 0.03 0.04
Valores

Gréfica 5.2. Analisis de normalidad en resultados de deformacion de probetas sometidas a prueba de tensién.

La grafica muestra un comportamiento normal de los valores de la deformacidn generada por la
tension durante la prueba, los valores que se encuentran fuera de la linea central corresponden
a los valores iniciales y finales de la prueba, los cuales pueden ser descartados ya que se tendra
enfoque a los valores obtenidos durante la realizacion de la prueba, debido a que en esos

momentos se puede tener variaciones en los valores.
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Grafica de probabilidad de esfuerzo en probetas 2, 3,4, 5y 6
Normal - 95% ClI

9999
Variable

—»— esf2
—m - esf3
- - esfa
—a - esf5
—p-- esf6

Mean StDev N AD P
26152 14140 1702 19.030 <0.005
24674 13329 1556 17.368 <0.005
24373 13167 1532 17.073 <0.005
27109 14540 1758 19.667 <0.005
25518 13752 1629 18.263 <0.005
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Grafica 5.3. Andlisis de normalidad en resultados de esfuerzo de probetas sometidas a prueba de tension.

Al igual que en la grafica 5.2, la grafica 5.3 muestra un comportamiento normal en los valores
centrales con un acomodo de datos en sincronia con la linea media, los cuales hacen referencia
a los datos obtenidos durante la realizacion de la prueba, sin embargo, los datos que se
encuentran fuera de la linea central de la grafica representan el inicio y final de la prueba de

tension, por lo que esos valores pueden ser descartados.

Realizando un analisis de correlacion entre el espesor de las probetas VS la resistencia a tension
mediante la grafica de dispersién 5.4 de los resultados antes mostrados, se obtuvo un
comportamiento no linear con datos muy dispersos; cabe mencionar que este resultado no es
definitivo, ni demuestra una relacién nula entre las variables, ya que para poder validar al 100%
este resultado seria necesario ampliar el nimero de muestras ya que para esta grafica solo fueron

considerados los valores de las probetas 2 a la 6.
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Grafica de dispersion | Espesor vs Carga max.
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Gréfica 5.4. Analisis de correlacion del espesor de probetas VS la resistencia a tension.

Para la grafica 5.4 la dispersion mostré en los datos una asimetria cargada hacia arriba.

Los modos de falla méas sobresalientes obtenidos fueron los siguientes: LGM (lateral en el centro
de la zona de prueba) con un 50%, seguido por LAT (lateral en la mordaza arriba) con 33%, y
finalmente LMV (lateral en multiples areas) con 16%, estos mismos se muestran en la grafica
5.5.

Repetitividad de modos de falla

3

LGM LMV LAT

Gréfica 5.5. Modos de falla predominantes en prueba de tension en probetas.

Los modos de falla de las probetas pueden variar dependiendo algunas variables como su peso,

espesor, dimensiones y alguna falla superficial como lo pueden ser burbujas de aire
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microscopicas encapsuladas en el tejido, por ello es que pueden presentarse algunas variaciones
en los resultados aun cuando los materiales y métodos de manufactura sean los mismos.

Aunque el dafio se presentd en diferentes secciones de la probeta, el 100% de las mismas arrojé
una ruptura lateral; el tener resultados similares en las probetas da una mayor confiabilidad de

que tanto la manufactura como las pruebas se llevaron a cabo de manera dptima.

5.2. RESULTADOS DE PRUEBAS DE IMPACTO ASTM
D7136

En base a las pruebas de impacto por caida libre realizadas a probetas de material compuesto se
crearon las tablas y graficas que a continuacion muestran los valores resultantes de dichas

pruebas.

Para validar que los resultados mostraban armonia entre ellos se llevo a cabo un analisis de
normalidad con ayuda del software Minitab, el cual evalla la normalidad haciendo una
correlacion entre los datos. Se realizaron dos gréaficas de probabilidad, cada una corresponde a
la energia de impacto aplicada durante las pruebas, las graficas 5.6 y 5.7 nos muestran los

resultados obtenidos.

Gréfica de probabilidad con impacto a 37 J
Normal - 95% ClI

99
Mean 0.28

StDev  0.07430
N 6
AD 0.491
P-Value 0.129

95
90

80
70
60
50
40
30
20

Porcentaje

00 0.1 02 03 0.4 0.5 0.6
Area de impacto

Grafica 5.6. Normalidad de resultados de prueba de impacto con energia de 37 J.
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La gréfica nos arroja valores muy cercanos a cero, lo que nos dice que se tiene una distribucién
normal, esto también podemos observarlos por la posicion de los puntos respecto a la linea

central.

Gréfica de probabilidad con impacto a 40 J
Normal - 95% ClI

99
Mean 03283

StDev  0.07960
N 6
AD 0.421
P-Value 0.209

95
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Gréfica 5.7. Normalidad de resultados de prueba de impacto con energia de 40 J.

Al igual que en la gréfica 5.6, esta grafica nos arroja valores de una distribucion normal por el
acomodo de sus puntos, teniendo ligeramente una dispersion mayor a la grafica anterior.

Ambas graficas (5.6 y 5.7) nos dicen que efectivamente se tiene una relacion entre la energia de
impacto aplicada y el area de dafio por el impacto, aungue ya se tenia evidencia visual de esto
al momento de realizar las pruebas y observar los dafios, se decidio verificar los valores

mediante un método probabilistico, el cual arrojé el mismo resultado.

5.2.1. Probetas dafadas a 37 J

En la tabla 5-2 se presentan los valores del impacto de la prueba, asi como el de los resultados
del area de dafio y profundidad del dafio de cada una de las probetas.
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Tabla 5-2. Concentrado de resultados de probetas sometidas a 37 J.

ALTURA DE VELOCIDAD LONGITUD ANCHO DEL 32(’:/';;?; PROFUNDIDA AREA DE
PROBETA IMPACTO DE IMP.ACTO DEL DA.NO DANQ DARO D DEL DA.NO Z DANO MITZDIDA
m [ft] m/s [in/s] mm [in] mm [in] . mm [in] mm? [in?]
Gl 16.91 [0.666] 19.40 [0.764] 13.20 [0.520] 0.96 [0.038] 7.49 [0.295]
G2 16.76 [0.660] 17.32[0.682] 16.38 [0.645] 0.58 [0.023] 6.90 [0.272]
G3 14.65 [0.577] 16.20 [0.638] 13.79 [0.543] 0.71[0.028] 5.41[0.213]
0.942 [3.09] 1.40 [55.11]
G4 20.70 [0.815] 20.34 [0.801] 18.44 [0.726] 0.66 [0.026] 10.76 [0.424]
G5 15.9 [0.626] 16.12 [0.635] 16.73 [0.659] 0.66 [0.026] 6.80 [0.268]
G6 15.84 [0.624] 18.11[0.713] 15.03 [0.592] 0.60 [0.024] 6.01 [0.237]
16.78 [0.661] 17.90 [0.705] 15.59 [0.614] 0.68 [0.027] 8.28 [0.326]
Desviacion estandar ~ 2.077 [.081] 1.7110.067] 1.96 0.[077] 0.13 [0.005] 1.87[0.073]

En base a la norma ASTM D7136 se realiz6 el dimensionamiento de la longitud del dafio

ocasionado en los diferentes angulos estipulados, los resultados se presentan en la tabla 5-3.

Tabla 5-3. Dafio longitudinal en diferentes angulos.

DIRECCION ANGULAR

PROBETA

0 45 90 135 180 225 270 315

1 6.98 11.27 12.29 8.28 4.80 3.17 5.86 4.85
[0.275] [0.444] [0.484] [0.326] [0.189] [0.125] [0.231] [0.191]

2 8.94 10.31 8.48 6.42 6.50 5.79 5.35 8.63
[0.352] [0.406] [0.334] [0.253] [0.256] [0.228] [0.211] [0.340]

3 7.82 8.73 8.02 6.68 6.24 4.39 6.52 8.48
[0.308] [0.344] [0.316] [0.263] [0.246] [0.173] [0.257] [0.334]

4 145 13.43 13.00 8.38 5.63 4.24 5.10 5.58
[0.571] [0.529] [0.512] [0.330] [0.222] [0.167] [0.201] [0.220]

5 10.49 10.66 11.98 1.77 4.59 3.73 5.99 5.56
[0.413] [0.420] [0.472] [0.306] [0.181] [0.147] [0.236] [0.219]

6 8.53 10.16 9.82 7.39 5.46 4.29 497 6.68
[0.336] [0.400] [0.387] [0.291] [0.215] [0.169] [0.196] [0.263]

Media 9.52 10.74 10.59 7.46 5.53 4.26 5.63 6.62
[0.375] [0.423] [0.417] [0.294] [0.218] [0.168] [0.222] [0.261]

Desviacién 2.69 1.55 2.11 0.81 0.75 0.87 0.59 1.60
estandar [0.105] [0.061] [0.083] [0.031] [0.029] [0.034] [0.023] [0.062]

La tabla 5.3 mostr6 una concentracion mayor de dafios con valores maximos en un angulo de

45°, mientras que para los valores minimos se tuvo mayor recurrencia en el angulo de 225°, cabe
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mencionar que se aplicaron cinco capas de fibra de carbono a +45°y cinco a [0°, 90°], en base

a trabajos similares, el material muestra una tendencia al fallo en esta angulacion.

Tal como se realiz6 con los perfiles alares, se obtuvo una gréfica de los modos de falla para
reconocer de una manera mas clara la tendencia de los resultados, en la grafica 5.8 se puede
observar la tendencia obtenida, la cual muestra un dafio por abolladura en todas la probetas, y
la generacion de grietas en mas de la mitad de las mismas, sin embargo se puede observar que
los modos de falla por delaminacién y grandes grietas no fueron predominantes, ya que no se

presento ninguno dentro de esta clasificacion.

MODOS DE FALLAPOR IMPACTO A37J

Grieta, 5

Grafica 5.8. Tendencia en modos de falla en probetas de material compuesto ante impacto por caida libre de 37
J.

La figura 5.1 muestra los dafios visuales obtenidos mediante el uso de microscopio y el analisis
de dafos que se desarrolla en la ASTM D7136.
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Prueba de impacto a 37 J

Probeta G1 G2 G3
Modo de falla Abolladura/grietas Abolladura/grietas Abolladura/grietas

Frontal

Seccion Frontal Posterior Frontal Posterior

vre
i

Figura

Area dafiada N/A N/A

Microscopio

Probeta
Modo de falla Abolladura/grietas Abolladura/grietas
Seccién Frontal Posterior Frontal Posterior

Figura

Area dafiada N/A

Microscopio

Figura 5.1. Modos de falla y dafios superficiales obtenidos de las probetas de material compuesto ante un
impacto de 37 J.

La figura anterior muestra los diferentes resultado visuales obtenidos del dafio resultante de la
prueba de impacto realizada en cada probeta, en el renglon de “figura” se tiene la imagen tomada
directamente de la probeta posterior a la prueba, en ella se aprecian los dafios mencionados en
la gréafica 5.8 donde predominan los modos de falla de abolladura y grietas; en el renglon
siguiente “area dafiada” se tiene el diagrama de dafio recreado en base a lanorma ASTM D7136,

cada linea cuenta con una separacion de 45°, los puntos rojos hacen referencia al inicio del dafio
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a ese &ngulo, mientras que las lineas amarillas forman el area delimitada del dafio; el renglon de
“microscopio” como su nombre lo menciona es un acercamiento entre los 40x y 100x al area
dafada para tener una mejor visualizacion de la superficie, en estas imagenes se observan las

grietas y ruptura de fibras ocasionadas por el indentador en el tejido de la fibra de carbono.

Se realiz6 un analisis de normalidad de los resultados obtenidos en las probetas para definir si
los resultados de la prueba indicaban que se debia o no rechazar la hipétesis nula de que los
datos provienen de una poblacion distribuida normalmente. La grafica 5.9 muestra el resultado

de este analisis realizado en Minitab utilizando un nivel de significancia del 5%.

Probability Plot of Area 37 J
Normal - 95% ClI

99
Mean 0.28

StDev  0.07430
N 6

% AD 0.491

90 P-Value  0.129

80

70
60
50

Percent

30
20

0.0 0.1 0.2 0.3 04 05 06
Area 37 )

Gréfica 5.9. Analisis de normalidad en probetas sometidas a energia de impacto de 37 J.

En base a la grafica anterior se puede concluir que los valores al permanecer cercanos a la linea
media, estos poseen un comportamiento normal, ademas de tener un valor P > 0.05. Los valores
pasados nos dicen que se acepta la hipétesis nula de que los resultados de la manufactura de las
probetas fueron correctos, asi como de la relacion existente que se tuvo entre la energia aplicada
y el tamafio del area dafiada durante la prueba, estos resultados coinciden con los obtenidos en

los perfiles alares.
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5.2.2. Probetas dafiadas a 40 J

En la tabla 5-4 se presentan los valores del impacto: area de dafio y profundidad del dafio de

cada una de las probetas.

Tabla 5-4. Concentrado de valores dimensionales de dafio en probetas dafiadas por impacto a 40 J.

AL;ERA VELOCIDAD LONGITUD ANCHO D’\IA'ZI\)/I(IIEI\:F;O PROFUNDIDAD A;iﬁ;gE
PROSETA cro DEWPACTO DELoao oeLoao  [AS oeLowioz b,
m [ft] mm [in] mm?[in?]
16.56 16.71 14.65 6.70
D1 [0.652]  [0658]  [0.577] 0933100211 56
19.32 19.10 13.10 10.38
D2 0761  [0752]  [0516) 24000491 500
17.09 16.91 15.67 8.17
D3 102 greran 10673 (0666 [0617) 0.58[0.023] 13991
o (334 LA7I57 16.68 13.89 1475 0o 0036] 713
[0.657]  [0547]  [0.581] 910, [0.281]
17.32 17.72 14.04 6.70
D5 [0.682]  [0698]  [0.553 16000461 56
19.63 19.17 17.85 11.45
D6 [0.773] [0.755] .7o3] 11000441 645
_ 17.76 17.25 15.01 8.42
Media [0.699] [0.679] [0.501] 292000361 4559
S 135 1.95 163 203
Desviacion estandar [0.053] [0.076] [0.064] 0.30[0.011] [0.079]

Tal como en las pruebas a 37 J, se realizé una tabla con los valores de las dimensiones del dafio
longitudinal presentado en los angulos establecidos por la ASTM D7136, dichos valores pueden

consultarse en la tabla 5-5 a continuacion.

Tabla 5-5. Concentrado de dafio longitudinal por &ngulo.

PROBETA DIRECCION ANGULAR
0 45 90 135 180 225 270 315
1 10.31 11.15 8.15 7.18 6.95 4.39 5.05 5.99
[0.406] [0.439] [0.321] [0.283] [0.274] [0.173] [0.199] [0.236]
) 10.56 12.52 11.17 6.98 8.43 6.88 9.19 6.85
[0.416] [0.493] [0.44] [0.275] [0.332] [0.271] [0.362] [0.27]
3 8.76 12.90 11.48 7.62 6.80 4,24 441 5.91

[0.345]  [0.508]  [0.452] [03]  [0.268] [0.167] [0.174] [0.233]
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10.54 10.69 11.15 6.68 5.61 3.81 5.61 6.83
[0.415]  [0.421]  [0.439]  [0.263] [0.221]  [0.15]  [0.221]  [0.269]

9.93 10.49 10.21 8.45 4.14 3.47 452 5.23
° [0391]  [0.413]  [0.402] [0.333] [0.163] [0.137] [0.178]  [0.206]

. 11.17 9.47 11.50 10.08 8.53 7.62 8.00 7.56
[0440]  [0.373]  [0.453]  [0.397] [0.336] [0.30]  [0.315]  [0.298]

edia 10.21 11.20 10.61 7.83 6.74 5.06 6.13 6.39
[0.402]  [0.441]  [0.417]  [0.308]  [0.265]  [0.199]  [0.241]  [0.252]

Desviacion 0.81 1.29 1.29 1.26 1.68 173 1.99 0.83

estandar [0.031] [0.050] [0.050]  [0.049] [0.066] [0.068] [0.078]  [0.032]

El modo de falla predominante en la prueba de impacto por caida libre a 40 J es de un 100% de
repetibilidad de dafio por abolladura, seguido por grietas con un 83%, y finalmente delaminacion

con un 33% de las probetas. En la siguiente gréafica 5.10 pueden observarse los valores.

Frecuencia de modos de falla en impacto a probetas

m Delaminaciéon = Grieta = Abolladura

probeta 1 probeta 2 probeta3 probeta4 probeta5 probeta6

Gréfica 5.10. Repetibilidad de modos de falla en probetas.

En la figura 5.2 se tiene la visualizacion de los dafios mencionados anteriormente en la grafica
5.10 ademas muestra un acercamiento mediante el uso de microscopio al area de la probeta

dafada.
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Prueba de impacto a 40 J
Probeta D1 D2 D3
Abolladura/divisiones .
Modo de falla combinadas/delaminacién Abolladura/grietas
Seccién Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior

Abolladura/grietas

Figura

Area dafiada N/A N/A N/A

Microscopio | %

Probeta D5
Modo de falla Abolladura/grietas/delaminacion Abolladura/grietas Abolladura/grietas
Seccion Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior
33 %;;i" -
2207 1 4 .
Figura \ 14 7 N
./ 4 \ i
ijj,'.i' .y 24

Area dafiada N/A

Microscopio

Figura 5.2. Modos de falla y dafios superficiales resultantes en probetas de material compuesto ante impacto de
40 J.

La gréfica 5.11 muestra el analisis de normalidad aplicado a los resultados de las probetas para
definir si los resultados de la prueba indicaban que se debia o no rechazar la hipotesis nula de
que los datos provienen de una poblacion distribuida normalmente, este analisis fue realizado

en Minitab con un nivel de significancia del 5%.
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Probability Plot of Area 40 J
Normal - 95% ClI

Mean 0.3283
StDev  0.07960
N 6
AD 0.421
P-Value 0209

Percent
@
=]
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Area 40)

Gréfica 5.11. Andlisis de normalidad en probetas sometidas a impacto a 40 J.

Utilizando la misa analogia que, en las graficas anteriores, ya que los valores se encuentran
cercanos a la linea media de la grafica puede concluirse que los resultados poseen un
comportamiento normal. En base a esto podemos concluir que, al no tener valores con un valor
de dispersidn alto, se acepta la hip6tesis nula de que la manufactura de las probetas fue realizada
de manera dptima.

Los resultados presentaron una correlacion activa entre el area de dafio y la energia de impacto

aplicada, dichos resultados son similares a los obtenidos por impacto a 37 J.

5.3. RESULTADOS DE PRUEBAS DE IMPACTO EN
PERFILES ALARES

Como se mencionod en capitulos anteriores se manufacturaron y probaron los perfiles alares
GOE777-1L y SC (2)-0714, a continuacion, se muestra mediante gréaficas y tablas los resultados
obtenidos.
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5.3.1. Perfiles GOE777-IL

Los perfiles fueron sometidos a un impacto de 40 J, el cual generd un dafio superficial en el area
superior de los perfiles alares. En base a la norma ASTM D7136 se realiz6 una clasificacion de
los modos de falla mostrados en los perfiles visualmente. A continuacién, presenta los modos
de falla predominantes en este modelo de perfil alar, los cuales son: fractura / grieta y

delaminacion tal como se observa en la grafica 5.12.

Modos de falla por impacto en perfil GOE777-I1L

® Fractura/ grieta Delaminacion

probeta 1 probeta 2 probeta 3 probeta 4 probeta 5 probeta 6

Gréfica 5.12. Gréfica de modos de falla predominantes en prueba por impacto en perfiles alares GOE777-IL.

Los dafios causados fueron dimensionados para obtener la longitud y ancho de los mismos. La
tabla 5-6 muestra las dimensiones, en base a los resultados se aprecia que el perfil A6 obtuvo el

dafo horizontal mayor, mientras que el A5 obtuvo el valor longitudinal mayor.

Tabla 5-6. Dimensionamiento de dafio por impacto en probetas.

ALTURA . ANCHO LARGO
PERFIL ENERGIA DE IMPACTO . .
m [ft] mm [in] mm [in]
B1 4.4910.177] 4.74[0.187]
B2 5.51[0.217] 13.00[0.512]
B3 9.70[0.382] 12.85[0.506]
——  1.02[3.34] 401
B4 4.1410.163] 3.37[0.133]
B5 8.12[0.320] 9.80[0.386]
B6 7.03[0.277] 7.03[0.277]
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Media 6.49 [0.256]

8.46 [0.333]

Desv. estandar

2.17 [0.085]

4.08 [0.160]

A continuacion, la figura 5.3 se presenta como complemento de los resultados mostrados

anteriormente en la tabla 5-6 en esta figura se tiene una comparacion visual de los dafios

causados, esto con la ayuda de un microscopio.

Prueba de impacto a 40 J

Probeta

Bl

B2

B3

Modo de falla

Fractura

fractura

Grieta/delaminacion

Seccién

Frontal

Posterior

Frontal

Posterior

Frontal

Posterior

Figura

Microscopio

1‘%#01 ._T 4

N/A

Probeta

B4

Modo de falla

Fractura

Grieta

Grieta

Seccién

Frontal

Posterior

Frontal |

Posterior

Frontal

Posterior

Figura

- e

Microscopio

N/A

N/A

Figura 5.3. Modos de falla y dafio superficial resultante ante pruebas de impacto a 40 J en perfiles alares

GOE777-IL.

Puede observarse en la mayoria de las probetas el dafio posterior presenta una geometria

ovalada, mientras que el dafio frontal muestra una geometria circular derivada de la geometria

semiesférica del indentador utilizado. Cabe mencionar que para los perfiles B1, B4 y B6 se

produjo un dafio mayor en la parte posterior que en la seccidn frontal, lo que hace que el dafio

sea aun mas peligroso ya que si se tratara de un perfil en una aeronave y no una muestra, durante
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las inspecciones visuales de la aeronave el dafio podria pasar desapercibido y generar a futuro

una complicacién o accidente en esa seccion.

Por ultimo, como parte del analisis de resultados de los ensayos de impacto, se decidio realizar
una prueba de normalidad a los valores resultantes, dicho andlisis se encuentra en la gréafica
5.13.

Gréfica de probabilidad para daiio longitudinal de perfil GOE777-1L Grafica de probabilidad de dafio de ancho de perfiles GOE777-IL
Normal - 95% CI Normal - 95% CI

Mean 03283
StDev 01612
N 6

Mean 0.2517
StDev  0.08750
N 6

AD 0275
90 P-Value 0.321 90

AD 0238
P-Value 0.635

o 70 * o 70

-0.4 -0.2 00 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 -0.1 0.0 0.1 0.2 03 0.4 0.5 06
GOE777-IL GOE777-IL a

a) b)
Gréfica 5.13. Andlisis de normalidad, a) en dafio longitudinal, b) en dafio a lo ancho de los perfiles.

En base a las gréficas anteriores puede concluirse que se tiene un comportamiento normal de
los valores resultantes por el orden de los datos cercanos a la linea media, asi como un valor
P>0.05, en base a esto para ambas graficas tal como se concluyé en las probetas, se acepta la

hipétesis nula de la buena manufactura llevada a cabo en los perfiles alares.

5.3.2. Perfiles SC (2)-0714

La grafica 5.14 muestra los modos de falla establecidos por la ASTM D7136, y la repetitividad
que tuvo cada uno de ellos en los perfiles alares de material compuesto que fueron sometidos a
la prueba de impacto por caida libre, donde de igual manera el modo de falla predominante fue
por fractura y/o grietas.
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Modos de falla en perfiles SC(2)-0714

® Fractura/grieta Delaminacion

Jiliill

probeta 1

probeta 2 probeta 3 probeta 4 probeta 5 probeta 6

Gréfica 5.14. Gréafica de modos de falla predominantes en prueba por impacto en perfiles alares SC (2)-0714.

Ya que la norma muestra el procedimiento para la obtencion de dimensiones del dafio, se
tomaron las longitudes y ancho de dafio de cada probeta. Es importante mencionar que no fue
posible obtener el total de resultados descritos en la normativa debido a la geometria curva del
perfil alar.

La tabla 5-7 contiene los valores dimensionales de lo antes mencionado.

Tabla 5-7. Dimensiones de la superficie del dafio por impacto obtenidas de los perfiles.

ALTURA _ ANCHO LARGO
PERFIL ENERGIA DE IMPACTO . .

m [ft] mm [in] mm [in]
Al 6.98 [0.275]  4.44[0.175]
A2 9.75[0.384] 10.89[0.429]
A3 8.17[0.322] 10.87 [0.428]

1.02 [3.34] 40

A4 9.57[0.377] 11.27 [0.444]
A5 8.50[0.335] 13.03[0.513]
A6 12.720.501] 12.29[0.484]
Media 9.28[0.365] 10.46 [0.412]
Desv. estandar  1.96 [0.077]  3.07[0.120]

En ella podemos destacar como valor maximo longitudinal el del perfil A5, mientras que para
valor minimo se tiene el perfil A1, de igual forma los valores maximos y minimos para el ancho

lo obtuvieron los perfiles A6 y Al respectivamente.
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Los dafios mostrados anteriormente pueden observarse en la figura 5.4, la cual contiene los
resultados visuales tomados con la ayuda de microscopio para conocer la topografia de los dafios

ocasionados en la superficie de los perfiles alares.

Prueba de impacto a 40 J
Probeta Al A2 A3
Modo de falla Fractura/delaminacion Fractura/delaminacion Grietas
Seccién Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior

Figura

Microscopio

Probeta
Modo de falla Fractura/delaminacion Fractura Fractura/delaminacion
Seccién Frontal Posterior Posterior Frontal | Posterior

Figura

Microscopio

Figura 5.4. Modos de falla y dafio superficial resultante ante impacto a 40 J en perfiles alares SC (2)-0714.

Tal como en los resultados del perfil alar GOE777-IL, en los dafios de este perfil se aprecia un
dafo tanto en la parte frontal como posterior; a diferencia del perfil alar pasado en este se tuvo
gran similitud en cuanto a la dimension de los dafios frontales y posteriores de cada perfil, sin
embargo, al igual que en las probetas por la composicion del material no se tiene una
visualizacion clara al 100% de saber si el dafio se presenta a través del material o solo en la
superficie, por lo que se recomienda en caso de dafios similares donde solo pueda observarse
una cara de la seccién a analizar, utilizar métodos de inspeccién mas completos para descartar
posibles dafios catastroficos.
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A continuacion, la gréfica 5.15 Presenta el anélisis de normalidad realizado a los valores
resultantes de las pruebas de impacto en perfiles alares SC (2)-0714 utilizando un nivel de

significancia del 5%.

Grafica de probabilidad del dafio longitudinal del perfil SC(2)-0714 Gréfica de probabilidad de dafio a lo ancho de perfiles SC(2)-0714
Normal - 95% Cl Normal - 95% ClI

Mean 04067 Mean 03617
StDev 01213 StDev  0.07834
N 6 N

6
AD 0725 AD 0319
P-Value 0027 90 . P-Value 0405

0.0 0.2 04 05 0.8 1.0 0.0 01 02 03 04 [ 0.6 07
SC(2)-0714 SC(2)-0714 a

a) b)
Gréfica 5.15. Andlisis de normalidad, a) dafio longitudinal, b) dafio a lo ancho del perfil alar.

En base a la gréfica anterior se concluye que, aunque visualmente pareciera que ambas graficas
poseen un comportamiento normal de los resultados, la grafica 5.15a, tuvo un valor P < 0.05, lo
que significa que su comportamiento no es normal. A diferencia de las graficas mostradas con
anterioridad, en la grafica 5.15b en base al valor de P se rechaza la hipétesis nula de la
manufactura de la probeta, aunque este resultado no dicta al 100% que dicha manufactura se
haya llevado a cabo de forma errénea, podria ser también que la cantidad de muestras es muy
pequefia para el analisis, esto se establece en base a la interpretacion de resultados de las pruebas

de impacto.

5.4, COMPARACION TEORICA DE RESULTADOS

Ya que la fibra de carbono es uno de los materiales cuya implementacién en un porcentaje
elevado de los componentes de una aeronave comercial es relativamente nuevo, se decidid
realizar una comparacion de los resultados de experimentales VS los resultados que muestra la
literatura en uno de los materiales compuestos mayormente utilizado desde hace varias décadas

en el sector aeroespacial: la fibra de vidrio.
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Para esta seccion fueron tomando como base articulos e investigaciones con procedimientos
similares a los realizados en este trabajo de tesis, esto se llevé a cabo con el fin de conocer la
diferente respuesta de cada material ante un mismo tipo de prueba para poder concluir que

material es el que muestra un mejor desempefio.

5.4.1. Pruebas de tensién

En el trabajo de N. Ozsoy [68] se muestra que para una prueba de tension con probetas
manufacturadas con laminado manual y orientacion de fibra [0, 0, 90, 90] se tuvo una mayor
resistencia a tension con un angulo a 0°, y una resistencia minima a 90°; en esta investigacion,
los resultados obtenidos de la prueba de tension realizada bajo la ASTM D3039 mostraron un
modo de falla horizontal a 90° en la todas las probetas, teniendo en algunas de ellas una ruptura
a45°, lo que en base a lo antes mencionado coincide en que la resistencia de la angulacion a 90°
sea baja.

T. D. Jagannatha [69] nos dice que dependiendo el porcentaje de fibra-resina utilizados se puede
0 no mejorar el limite elastico de un laminado, y realizando una comparacion de fibra de vidrio
con fibra de carbono se tiene un porcentaje de mejora del 30% y 61.31% respectivamente, ambos
teniendo una relacion de fibra del 60%. Para esta investigacion se utilizd un porcentaje de
51.54% fibra de carbono y 48.45% resina epdxica, lo que representa una diferencial del 10%, lo
que basandonos en el trabajo de Jagannatha, los resultados obtenidos mostrarian una

optimizacion de su limite elastico.

5.4.2. Pruebas de impacto

Para la comparacion tedrica de los resultados obtenidos VS los resultados de articulos [70][71]
con pruebas donde utilizaron fibra de vidrio, se encontraron articulos que aunque cuentan con
valores de energia de impacto inferiores a la utilizada, es factible el realizar una comparacién
por la similitud entre materiales y procesos utilizados. En ellos se maneja una energia de impacto
de 15 Jy 17.85 J con un érea de dafio de 4.2 y 5.8 mm? respectivamente, en la presente tesis se
obtuvo una media del area de dafio con una energia de 37 J de 8.2 mm?, basandonos en la

diferencia de energia aplicada y por ende sus resultados, se obtuvieron valores muy cercanos al
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obtenido en las pruebas realizadas tomando en cuenta la diferencia de energias de impacto antes

mencionada.

5.5.VALIDACION DE RESULTADOS MEDIANTE
SIMULACIONES

Para esta investigacion se decidio realizar una validacion de los resultados obtenidos mediante
experimentacion ante los obtenido por medio de analisis de elemento finito con la ayuda del
software de ingenieria ANSY'S, donde se introdujeron como valores iniciales las propiedades

de los materiales obtenidas se sus respectivas fichas técnicas.
5.5.1. Prueba de tension

Utilizando ANSYS se llevo a cabo la simulacion de la prueba de tension en base a la ASTM
D30309, donde se colocaron las mordazas en los extremos para que el resultado fuera lo mas
cercano posible al resultado practico, la figura 5.5 muestra en color azul las mordazas y en rojo

la probeta (el color rojo se debe a la alta concentracion de esfuerzos).
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Figura 5.5. Simulacién de prueba de tension realizada en ANSYS.

Para una mejor visualizacion de resultados se cred la tabla 5.6, la cual muestra los resultados
obtenidos mediante la simulacién y los obtenidos mediante las pruebas mecanicas realizadas.

Para los valores de las pruebas mecéanicas se utilizaron los datos de la tabla 5-8.

Tabla 5-8. Validacion de resultados practicos con resultados numéricos.

PRUEBA SIS % DE DIFERENCIA
MECANICA EN RESULTADOS
Desplazamiento 3.43 3.47 1.15%
mm [in]
Deformacion 1.89 1.9 0.5%
Esfuerzo max. 328.02 353.63 7.8 %

MPa [psi]

En base a la tabla anterior se aprecia que la diferencia entre ambas columnas de resultados

tedricos y practicos es muy baja, lo que se traduce como una validacion exitosa de los resultados
obtenidos.

5.5.2. Prueba de impacto

Como se menciond con anterioridad, se utilizo el software ANSYS para la simulacion de la

prueba de impacto en probetas, se mantuvieron las condiciones de velocidad, materiales y
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dimensiones para que el resultado fuera lo més similar posible al obtenido mediante la
experimentacién. En la figura 5.6 se observa la probeta de impacto con las areas de mayor y
menor deformacion.

Tal como en la simulacion de la prueba a tension, las areas con menor deformacion se
encuentran en color azul, mientras que las que presentan mayor deformacion se encuentran en
color rojo.

AR
AR
B

v
N

[
=

/1]
7

0.000 0.050 0.100(m)
L SE— ESSS—
0.025 0.075

Figura 5.6. Resultado de simulacion en ANSYS de prueba de impacto en probetas.

El resultado obtenido concuerda con el practico, donde se tuvo un mayor dafio al centro de la
probeta ocasionado por el indentador, la diferencia que se tuvo entre ambos es la amplitud del
area de dafio que muestra el software comparado con el area que pudo visualizarse en las

probetas mediante el microscopio y la aplicacion de liquidos penetrantes.

5.5.3. Inspeccion por medio de liquidos penetrantes en probetas

Se realiz6 la aplicacion de tinta fluorescente a las 12 probetas impactadas por ambas caras para

tener una mejor visualizacion de los dafios, una vez limpia el

133
Universidad Autonoma de Baja California

Ilse Paola Jduregui Bogarin | Maestria en Ciencias



area a analizar se aplico luz negra sobre la superficie para tener una imagen mas clara de las

grietas, la figura 5.6 contiene los resultados obtenidos.

Impactoa40])
Probeta D1 D2 D3
Seccién Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior

Figura

Probeta
Seccion Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal

Posterior

Figura

Impactoa 37J
Probeta G1 G2 G3
Seccion Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior

Figura

Probeta
Seccion Frontal Posterior

Posterior Posterior

Figura

Figura 5.7. Concentrado de visualizacion de grietas por medio de liquidos penetrantes.

Aunque las grietas y dafios ocasionados por el indentador en las probetas podian observarse a
simple vista, al aplicar la tinta fluorescente en amabas superficies se pudo observar el tamafio
real de las grietas, y en algunos casos aislados se pudo ver como el dafio trascendia a través de

la probeta y no solo en la superficie como se creia inicialmente.

5.5.4. Inspeccién por medio de liquidos penetrantes en perfiles alares
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Una vez finalizada la aplicacion de tinta fluorescente en los doce perfiles alares (seis de cada
tipo), se realiz6 el concentrado de la figura 5.7 para tener una mejor visualizacion de las grietas

obtenidas en cada perfil.

GOE777-IL
Probeta B1 B2 B3
Seccion Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior
B ‘
Probeta B4 B5
Seccion Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior
B .
SC(2)-0714
Probeta Al A2 A3
Seccion Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior
Figura - 4 -
Probeta A4 6
Seccion Frontal Posterior Frontal Posterior Frontal Posterior
- ‘ -

Figura 5.8. Concentrado de visualizacién de grietas superficiales por medio de liquidos penetrantes.

Ya que para los perfiles alares la inspeccion visual realizada previa a la aplicacion de tinta
fluorescente en la superficie no reflejaba dafio en un porcentaje de las probetas, la aplicacion de
este método de inspeccidn fue de gran ayuda para observar todas las pequefias grietas y defectos

que efectivamente se formaron al momento del impacto, pero no eran visibles a simple vista.
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CAPITULO®6
DISCUSIONES Y
CONCLUSIONES



Prueba de impacto en probetas ASTM D7136: El dafio causado por el indentador en las
probetas caus6 un dafio mayor en la parte posterior del causado en la parte frontal, esto en las
probetas sometidas a 37 y 40 J.

Un 50% de las probetas sometidas a 37 J y 80% de las sometidas a 40 J mostrd un dafio
longitudinal mayor a un angulo de 45°, mientras que el dafio minimo se registré en una
angulacion de 225° en un 83 y 80% respectivamente. En base a lanorma ASTM D7136 el modo

de falla prominente en la experimentacion fue por abolladura / grietas.

Prueba de impacto en perfiles alares: Tal como en las probetas, los perfiles alares mostraron
dafo significativo en la parte posterior, mientras que en la curvatura del angulo de ataque se
mostré un dafio muy pequefio sin visible abolladura como se presentd en las probetas. Al
observar los perfiles en microscopio fue posible visualizar pequefias grietas partidarias de
burbujas de aire microscopicas formadas al momento de la manufactura del mismo, lo cual no
se presento en las probetas al momento de las pruebas.

Al momento de su realizacion se observo que, gracias a la geometria curva de los perfiles alares,
el indentador generé menor dafio aparente en la superficie, pero internamente el dafio causado

al igual que en las probetas si se presentara en una aeronave podria ser catastrofico.

Pruebas de tension ASTM D3039: Se caracteriz6 el modo de falla de las probetas conforme a
la norma ASTM D3039 concluyendo con un modo de falla predominante tipo LGM 50%
seguido por LAT 33% y finalmente LMV 17%.

La curva resultante de la gréfica esfuerzo — deformacion mostr6 un acomodo uniforme en los
datos, lo que puede traducirse como una buena manufactura y por lo tanto un resultado

aceptable.

Manufactura de probetas y perfiles alares: En base a las conclusiones antes mencionadas se
puede mencionar que la manufactura de los dos diferentes tipos de probetas (tension e impacto),
asi como perfiles alares, fue llevada a cabo con sincronia y uniformidad, ya que los resultados

de las probetas y perfiles fueron muy cercanos.
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Modos de falla en probetas y perfiles alares: Con un enfoque aplicado a los resultados
obtenidos mediante las pruebas de impacto por gravedad, se concluye que el modo de falla
predominante en las piezas de material compuesto utilizando un refuerzo de fibra de carbono y
como matriz una resina epdxica fue el modo I11 (rasgado) de falla por fractura, el cual fue posible
establecer gracias al acercamiento que se hizo de las fibras con la ayuda del microscopio, dicho
modo se establece solo para superficies planas como en el caso de las probetas, mientras que
para superficies curvas, en este caso los perfiles alares no se presenté un modo de dafio evidente
ya que por la geometria de la pieza la energia de impacto no fue lo suficientemente alta como
para ocasionar dafios visibles o que pudieran representar peligro al perfil alar.

Mientras que para las pruebas de tension se concluye que el modo de falla predominante
utilizando el mismo tipo de material fue el modo Il de cizallamiento, el cual fue visible en las

fibras encontradas en las superficies donde ocurrio la fractura por la fuerza aplicada a la probeta.

Inspeccion por liquidos penetrantes en probetas y perfiles alares: En base a la inspeccion
realizada en las probetas y perfiles alares mostrada en el capitulo cuatro puede concluirse que
se realiz6 de forma satisfactoria, ya que fue posible observar la longitud real de las grietas, lo
cual no habia sido posible mediante la inspeccién visual realizada en un inicio. Es importante
mencionar que en un pequefio nimero de probetas fue posible observar que el dafio fue a través
de la probeta y no solo en las capas superficiales de la misma como se creia al inicio, lo que
apoya lo mencionado en el capitulo 2 sobre la severidad que pueden llegar a tener los dafios por
impacto en materiales compuestos por no presentarse en las inspecciones visuales que tienen las

aeronaves cada ciertas horas de vuelo.
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6.1. CONCLUSION GENERAL

De forma general se puede concluir que para componentes de material compuesto de fibra de
carbono 3K bidireccional y resina epoxica, el dafio que se genera al momento del impacto en la
superficie del material es equivalente a la energia de impacto aplicada y a la geometria del
componente a probar, como en este caso se tuvo una diferencia ante el impacto en una cara plana
(probeta) y una convexa (perfiles alares). También en el caso de estos materiales se presenta un
tipo de falla que no es visible mediante una inspeccién visual rutinaria, solo al momento de
utilizar el microscopio o aplicar los liquidos penetrantes se fue posible observar las grietas
formadas entre las capas y superficie de los materiales, ademéas de que la causada por impacto

resulta tener un mayor dafio en la parte posterior de la pieza que en la delantera.
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6.3. ANEXOS

8.1. Dafios por impacto en probetas bajo la ASTM D7136
Probetas sometidas a impacto de 37 J
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Probetas sometidas a impacto de 40 J
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8.2. Planos de componentes para manufactura, pruebas y simulaciones

Plano de indentador para simulacion de prueba de impacto
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Plano de probeta rectangular para simulacion de prueba de impacto en materiales compuestos.
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Plano de probeta rectangular para simulacion de prueba de tension en materiales compuestos.
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9. Resultados de simulacion de pruebas de tension en ANSY'S

= 4.5181e-5Min

200,00 (mm)

200.00 {mm)
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